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Résumé :
Ce mémoire traite de la commande robuste par les approches LQG et Hoo des systémes
multivariables soumis a des perturbations paramétriques. Nous avons choisi d’appliquer ces
deux lois de commande robuste sur le modele de drone Zagi Flying Wing 2010. L’approche
LQG consiste a synthétiser un contréleur robuste minimisant un critere quadratique pour
les systemes multivariables décrits sous forme d’espace d’état. Le controleur LQG est
constitué¢ d’un Estimateur d’état (Filtre de KALMAN) et d’une commande par retour d’état
(LQ). La présence de cette derniere fait qu’affaiblir les propriétés de robustesse de
I’Estimateur, alors on a utilisé le recouvrement du transfert de la boucle LTR, pour restaurer
les propriétés de robustesse de I’Estimateur, par conséquent les résultats obtenus en
simulation ont montrés 1’efficacit¢ de cette approche sur le régime nominal et perturbé
des deux systemes. L’approche , consiste a modeler le transfert de la boucle de telle sorte
qu’il présente un bon compromis entre la robustesse et les performances. Ce modelage est
réalisé par les filtres qui sont ajoutés dans la boucle de régulation, autour de la fonction de
transfert du systeme. Ces filtres sont choisi tels que les valeurs singulieres présentent un gain
¢levé en basse fréquence, une atténuation en hautes fréquence et une certaine fréquence de
coupure.

Mots clés: control, dynamique, Hoo, linéaire, LQG, non linéaire, simulation, UAV,
Zagi.

Abstract:

This memory deals with the robust control by using LQG and Hoo approaches for a
multivariable system subject to parametric disturbances. We have chosen to apply these two
robust control laws on a Zagi Fling Wing 2010 drone. The LQG approach consists on
synthesizing a robust controller that minimizes a quadratic criterion for a state space
multivariable system. The LQG controller comprises a state estimator (Kalman Filter) and a
state feedback control (LQ). The presence of this latter weakens the robustness properties of
the estimator, so we used the loop transfer recovery LTR, to restore the robustness properties
of the estimator; hence the results obtained by simulation have shown the effectiveness of this
approach on the nominal and the disrupted systems. The Hoo approach consists on modeling
the loop transfer so that it presents a good compromise between robustness and performance.
This modeling is achieved by filters that are added in the control loop, around the system
transfer function. These filters are selected such that the singular values have a high gain at
low frequencies and attenuation in high frequencies and a certain cutoff frequency.

Keywords: control, dynamics, Heo, linear, LQG, non linear, simulation, UAV, Zagi.
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Nomenclature

A : Matrice d’état du systeme linéaire.

A= Matrice d’état du mode latéral directionnel.

Ajong= Matrice d’état du mode longitudinal.

B : Matrice d’action des commandes du systeme linéaire.

Bia: = Matrice d’action des commandes du mode latéral directionnel.
Biong = Matrice d’action des commandes du mode longitudinal.

¢ [m] : La corde aérodynamique moyenne.

C : Matrice d’état de sortie du systéme linéaire.

C, : Coefficient aérodynamique de moment sur 1’axe de roulis.

Ciat = Matrice d’état de sortie du mode latéral directionnel.

Ciong = Matrice d’état de sortie du mode longitudinal.

Ch : Coefficient aérodynamique de moment sur I’axe de tangage.
C, : Coefficient aérodynamique de moment sur I’axe de lacet.

Cx : Coefficient aérodynamique de trainée.

C, : Coefficient aérodynamique de force latéral.

C, : Coefficient aérodynamique de portance.

D : Matrice de commande de sortie du systeme linéaire.

D1« = Matrice de commande de sortie du mode latéral directionnel.
Diong = Matrice de commande de sortie du mode longitudinal.

Mext [kg.m?] : Les moments extérieurs.

F [N] : Force extérieure s’exergant sur I’avion.

Fx,Fy,Fz[N] : Forces aérodynamiques dans le repere X, Y,Zp.

G (s) : Fonction de transfert.

g [m/s?] : Force de gravité ou Pesanteur.

h [m] : Altitude du drone.

Hy, Hy, H, [N.m] : Les moments cinétiques de 1’avion dans le repere Xy Y1 Zb.
I : Matrice identité.

Ik [kg.m?] : Moment d’inertie suivant Xj,.

Lix, Iy, Iz [kg.m?] : Moment d’inertie de I’avion dans le repere Xy YvZs.
Iy [kg.m?] : Moment d’inertie suivant Y.

I, [kg.m?] : Moment d’inertie suivant Zy,.

Jxys Jyz» Jxz [kg.m?] : Produit d’inertie de I’avion dans le repere Xy YvZb.
K : Matrice des gains retour.

Kc=Gain du régulateur LQ

Kf= gain du filtre de Kalman

L [N.m] : Le moment de roulis total.

M [N.m] : Le moment de tangage total.

N [N.m] : Le moment de lacet total.

p [rad/s] : Vitesse angulaire de lacet.

Pf,Pc= solutions des équations de Ricatti



Nomenclature

Q : Matrice de pondération.

q [rad/s] : Vitesse angulaire de tangage.

0 [pad] : Avyre de tavyaye (ALOGLETTE AOVYLITLOLVOA).
Q,R= matrices de pondération

R : Matrice de pondération.

r: Le signal de référence.

S [m?] : Surface de I’aile.

u [m/s] : La composante de la vitesse suivant I’axe X,
U : Vecteur de la commande.

v [m/s] : La composante de la vitesse suivant I’axe Yy,
V= matrice de bruit sur la mesure

w [m/s] : La composante de la vitesse suivant I’axe Zy,.
W= matrice de bruit sur I'état

x : Vecteur d’état.

XaYJZ, : Repere aérodynamique.

XbpYuZp : Repere li€ a ’avion.

XeYeZg : Repére normal terrestre.

Y [pad] : Avyle 0 Aayet ov yom (altpoT).

y: Vecteur de sortie.

B [rad] : Angle de dérapage.

0, [rad] : Déflexion de la gouverne de gauchissement.
e [rad] : Déflexion de la gouverne de profondeur.

O, [rad] : Déflexion de la gouverne de direction.

0T[rad] : La position de la manette des gaz.
¢ [rad] : Angle de roulis ou angle de gite.

Abréviations :

VTOLVertical Take-off and Landing aircraft

ADAV: Aéronefs a Décollage et Atterrissage Vertical
GPS:Global Positionning System

HALE: Haute Altitude Longue Endurance

IMU) «Inertial Measurement Unit
ISTAR:Intelligence, Surveillance, Target Acquisition and
Reconnaissance

LFR: Linear Fractional Representation
LFT: Linear Fractional Transformation
LMI: Linear Matrix Inequality

LPV: Linéaire a Paramétres Variants
LQ: Linear Quadratic

LQG: Linear Quadratic Guassian

LTI: Linear Time Invariant

LTR : Loop Transfer Recovery



Nomenclature

MALE: Moyenne Altitude Longue Endurance
MAV :Mini Air Vehicule

MEMS:Micro Electro-Mechanical Systems
PID: Proportionnel Intégral Dérivatif

TUAV :Tactical Unmanned Aerial Vehicle
UAS: Unmanned Arial System

UAYV: Unmanned Arial Vehicule

UCAYV :Unmanned Combat Air Vehicles
USICO : UAV Safety Issues for Civil Operations
VSS: Valeurs Singulieres Structurées



Table des matieres

Table des matiéres

RESUME ... I
DIEAICACES. . . ettt II
REMEICIEMENLS. ... . ettt e e v
Table des MAtICreS. .. ... A"
NOMENCIALULE ...t e VIII
LiSte des fIQUIES ...nvinii ettt XI
Liste des tableautX. .......oouuiei i XV
Introduction @E€nrale............oooiiiiiiii i e 01

Chapitre I : Les drones et leurs commandes

L1 ANtrodUCHION . ...couit i e 04
[.2 contexte et hiStOTIQUE. . ..eeetnutei ettt et e e eeea s 05
[.3. Les grandes familles des drones ..............ccooiiiiiiiiiiiiiiii e 06
[.3.1. drones a voilure fiXe ...........coooiiiiiiiii 08
1.3.2 drones a ailes battantes ou ornithopteres ..............coovviiiiiiiiiiiiii . 09
1.3.3 drones a voilure tournante ................coeveiiiiiiniiini i 10
[.4. Les capteurs pour la navigation et la localisation ...................cooiiii . 10
[.4.1 les centrales inertielles ..........oo.oiiiiiiii i 11
[.4.2. Les acCElerometres  ........oouiineiii et 11
[.4.3. MagnétomeIIes ......c.oiiuiintit i e 12
[.4.4. ZyTOMELIES €1 ZYTOSCOPES . nvvnntnttntt ettt ettt e ettt e eaeeenes 12
[.4.5. systéme de g€0localiSAtioN ..........o.iiuiniitiitiiii i 13
1.4.6. les altimetres baromeEtriques ........oovivniiiiii it 13
L.5. Les architectures des commandes des drones ..............coeveiiiiiiiiiiiiiniineneeannn. 13
1.5.1. la commande linéaire quadratique gausSSIENNE ...........co.vveiuiiuirninninnenennnn. 14
1.5.2.1a Commande o) .oooriine e, 14
O O ) 0 1o L1 T 14

INErOAUCHION. ...t e e e 15

II.1. introduction aux reperes de référence ...........cooiviiiiiiiiiiiiiieine e 15
IL1.1. triedre inertiel (O Xi Y1 Z1) .oourinriiiieiiie et 15
IL1.2. triedre non inertiel ..........ooiiiiiiii e 16

|



Table des matieres

I1.1.2.1. triedre avion (O Xb YD ZD) .oovviiiii e, 16

I1.1.2.2. triedre terrestre (OXE YEZE) .ooviiiiiiiceee 16

I1.1.2.3. triedre aérodynamique (OXa YaZa) .....oovveiiiiiiniiiiiiiiiiiniannnn, 17

I1.1.2.4. triedre de navigation (OXV YV ZV) ..cooiriiiiiiiiiiiiiii e, 19
I1.2. Equations de MOUVEMENt ..........ooutinuiittintitt ittt et e ee et e 19
L B0 T & % 010 1 ] O 19
I1.2.2. Equations d’Euler . ... 20
I1.2.2.1. les forces et les MOmMEeNts ..........couvveiiiiiniiiiiiiiiieie e, 20

[1.2.2.2. la mécanique NEWLONICNNE ........ovueeneettenteneeaneenteateeieeneaneanns 21
I1.3. Linéarisation des €qUatiOnNS ............coeeeuiiinieeie et eaieeieeneeanneannns 25
I1.3.1. La théorie des petites perturbations .............ccooviiiiiiiiiiiiiii i, 26

I1.3.2. La linéarisation des petites perturbations des ¢équations latérales et

1onGItUAINAlES. . ....e e 28
I1.3.2.1. Les équations longitudinales ...............coovviiiiiiiiiiiiiieen, 28

I1.3.2.2. Les équations latérales directionnelles .....................ooiiiiiiiiinn, 28

I1.4. Les €quations d’tats ........o.eeniitiinti ittt et e e e aans 28

IL4.1. Mode longitudinal ......... ..o i 28

[1.4.2. Mode latéral directionnel ........... .. oo 29

I1.4.3. caractéristiques du modele choisi « Zagi » ......ccovvviiiiiiiiiiiiiiiiieanen, 30
11.4.3.1. Les équations de mouvement linéarisées pour le « Zagi» ............... 31

Chapitre III : Techniques de controle

LT ANErOAUCTION ...ttt et et e 34

IIL.2. La commande LQG ... e e e e eaae 34
2.1 Formulation ..o e 35

I1.2.2. Théoreme de SEPAration ...........c.coeiee corienienrianieeeiieaeeieenneaeannanns 35
II1.2.3.Choix des pondérations ................ooeeuiiieruineiiiin i eiineaeenenne. 37

IL2.3.1. GENeralits ..ot e 37

I11.2.3.2. réglage de I’estimateur d’états ..............ccceeveiiiiiiiiiiiiiiiinnennn, 37

I11.2.3.3. Loop Transfert ReCovery ..........oovviiiiiiiiiiiiiiiiiii e 37

HI.3. La commande Hoo ... ... e 38
HL3.1. IntroduCtion ..........oiuiiiei e 38
II1.3.2. le probléme standard ..............coouiiiiiiiiiii e 39

\Y

=



Table des matieres

II1.3.3. Formulation Hoo par Loop Shaping ............ccooiiiiiiiiiiiiiiiiiiee, 41
II1.3.3.1. Résolution du probleme Hoo ..., 41
II1.3.3.2. Syntheése Hoo pondérée ...........ccoiiviiiiiiiiiiiiiiieee 43
I11.3.3.3. Mise sous forme standard ..............coooiiiiiiiiiiiiiiie, 45

........................................................................................................... 46
Chapitre IV : Simulations et Interprétations
INtrOdUCTION. . ... e 48
IV.1.Analyse en boucle en boucle ouverte du systeme linéaire ............................... 48
IV.1.1. mode longitudinal ... 48
IV.1.2. mode latéral directionnel ... 48
IV.2. Application de la commande LQG sur le systeme linéaire .....................coo..e. 51
IV.2.1. Mode longitudinal ..............ccoiiiiiiii e 51
IV.2.1.1. Etude de stabilité ..., 51
IV.2.1.2. Etude de TObUSIESSE ....onuventiiiiiiiiiii e 52
IV.2.2. Mode latéral directionnel ..............coooiiiii e 54
IV.2.2.1. Etude de stabilité ... 55
IV.2.2.2. Etude de robUSIESSE ... .ouvneiiiiiiitiiiiee e 56
IV.3.Application de la commande H,, sur le systéme linéaire ............. ......c.ocovvnn. 57
IV.4. Modele non HNGAIre ..ot 64
IV.4.1. Analyse en boucle OUVETte ............ccviiiiiiiiiiiiiiiiiiiii i 64
IV.4.2. Application de la commande LQG sur le systeme non linéaire ................ 66
IV.4.3.Application de la commande H., sur le syst¢éme non linéaire ................... 68
IV.5. CONCIUSION ..ttt 71
Conclusion EENETAlE .........ouiniiii i 72
Bibliographie .......ooiiiii e 81
ATINEXES ..ttt e e e a.1

vl



Liste des figures et tableaux

Liste des figures et tableaux

e Liste des figures :

Chapitre I

Figure (I.1) : Maquette de vis aérienne de Léonard de Vinci du musée des sciences et des

techniques Léonard de Vincia Milan..............ooiiiiiiiiiii e 06
Figure (I.2) : HALE et MALE ... 07
Figure (I.3) : UCAV et TUAV ..t e 08
Figure(I.4) : MiniAV et MICTOAV ...t e 08
Figure(L.5) : Quelques exemples de drones a voilure fixe ...............ccooiiiiiiiiinn... 09
Figure (1.6) : Quelques projets en cours de micro drones a voilure battante .................... 10
Figure(1.7) : Exemple de centrales inertielles ..............c.oooiiiiiiiiiiiiiiii e, 11
Figure(L.8) : Accélérometre MEMS ADXL325 monté sur le Zagi flying wing 2010.......... 12

Figure (1.9): magnétometre Honeywell HMR3300 monté sur le Zagi flying wing 2010 ...... 12
Figure (I.10) : Capteurs MEMS ... e, 13

Figure (I.11) : Capteur de pression MPXV5004G monté sur le Zagi flying wing 2010....... 13

Chapitre II

Figure (IL.1) : les différents triedres de références ..............coooiiiiiiiiiiiiiiiiii e, 15

Figure (IL.2) : Position du repére avion vis-a-vis du repere terrestre : ¥ azimut, ® assiette

longitudinale et @ angle de gIte ........c.eiiiiiiiii i e 17

Figure(I1.3): Position du triedre aérodynamique par rapport au triedre terrestre : y azimut
aérodynamique, y pente aé¢rodynamique et p angle de gite aérodynamique ..................... 18

Figure (I1.4) : Transformation liant le repére aérodynamique au repére avion ................. 18

Figure (IL.5) : le prototype Zagi utilisé par les étudiants de Brigham Young University...... 31




Figure (I1.6) :

Figure (I11.1) :
Figure (I11.2) :
Figure (I11.3) :
Figure (I11.4) :
Figure (IIL.5) :
Figure (I11.6) :

Figure (I11.7) :

Figure (IV.1) :

Figure (IV.2)

ouverte)

Figure(IV.3)

ouverte)
Figure (IV.4)

Figure (IV.5)

Liste des figures et tableaux

les paramétres et les dérivées de stabilité « Zagi flying wing » ................. 31
Chapitre 111

Structure du controleur LQG ... ..o 36

Modele standard pour la syntheése de correcteur LTI .......................... 39

Modele standard avec incertitude ...........cooeviiiiiiiiiiiii 40

Allure des fonctions de pondérations ...............ooeeiiiiiiiiiiiiiniiiiannnn.. 41

systéme asservi PONAEre. ..........oouiiiiiiiii i 43

Forme standard de sensibilité mixte S/KS/T ..., 46

Mode¢le de synthése ., a deux degrés de liberté....................ooiiiiit. 46
Chapitre VI

représentation du mode longitudinal ... 48

: Réponse indicielle des états “u’ et ‘h’> a ’action sur I’élévateur (en boucle

............................................................................................ 48
: Réponse indicielle des états ‘u” et ‘h’ a I’action sur la poussée (en boucle
............................................................................................ 49
: représentation du mode latéral ... 49

: Réponses indicielles de la vitesse de changement de lacet « r» et I’angle de

roulis « @ » (en boucle ouverte) a une action sur ’aileron. .................cooceiiiiiiinnnnn. 50

Figure (IV.6) : Réponses indicielles de I’angle de dérapage “ B © et la vitesse de roulis ‘p’ (en

boucle ouverte) a une action sur la gouverne de direction. ................cooeiiiiiiiiiiiiiinn.. 50
Figure (IV.7): Représentation du mode longitudinal avec un régulateur LQG
.............................................................................................................. 51
Figure (IV.8) : Réponse indicielle du mode longitudinal avec un régulateur LQG ............ 51

Xl



Liste des figures et tableaux

Figure (IV.9) : pdles du mode longitudinal avec un régulateur LQG ......................... 52

Figure (IV.10): les valeurs singulieres du systéme nominal et le systtme commandé.

Figure (IV.11) : comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systéme

R T67S) 4 1 PP 54
Figure (IV. 12) : Représentation du mode latéral avec un régulateur LQG .................... 54
Figure (IV.13) : Réponse indicielle du mode latéral avec un régulateur LQG ................ 55
Figure (IV.14) : pdles du mode latéral avec un régulateur LQG ...................oooiinanl. 56
Figure (IV.15): les valeurs singuli¢res du systeme nominal et le systtme commandé.......... 57

Figure (IV.16) : comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systéme

ITICETEAIIL. .. e ettt ettt e et e e e e 57

Figure (IV.17) : comparaison entre S(s) et W, 1(diagramme de Bode des valeurs singuliéres)

Figure (IV.18): comparaison entre T (s)et W5 !(diagramme de Bode des valeurs

SINZUIIETES ). .« ettt e e e e e e 59
Figure (IV.19) : réponses indicielles des fonctions de pondération ....................c.oeeee. 59
Figure (IV.20) : La réponse indicielle du systeme avec un correcteur Hoo ..................... 60
Figure (IV.21) : valeurs singulieres de S,T,L,Wiet I/W3.....coooiiiiiiiiiiiiiiiiien, 63

Figure (IV.22) : comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systéme

TS 4 | o 64
Figure (IV.23) : Représentation non linéaire du modele de drone .........................c..e. 64
Figure (IV.24) : mode longitudinal en boucle ouverte (non linéaire) ............................ 65
Figure (IV.25) : mode latéral en boucle ouverte (non linéaire) ..................ccoovveennn. 65

Figure (IV.26): Réponse indicielle du mode longitudinal aux excitations latérales (non

LT 11 1<) 66




Liste des figures et tableaux

Figure (IV.27) : Application de la commande LQG sur le modele non linéaire .............. 66

Figure (IV.28) : Réponse indicielle du mode longitudinal avec correcteur LQG (non linéaire)

Figure (IV.29) : Réponse indicielle du mode latéral avec correcteur LQG (non linéaire) ...67
Figure (IV.30) : Rejection du bruit blanc introduit aux différentes entrées du systeme...... 68
Figure (IV.31) : Application de la commande H,, sur le modé¢le non linéaire ................ 69

Figure (IV.32) : Réponse indicielle du mode longitudinal avec correcteur Hoo (non linéaire)

Figure (IV.33) : Réponse indicielle du mode latéral avec correcteur Hoo (non linéaire)..... 70

Figure (IV.34) : Rejection du bruit blanc introduit aux différentes entrées du systéme ..... 71

Annexes
Figure (1) : Valeurs singulieres d’une matrice de transfert.......................oooiiinn a.2
Figure (2) : Norme H,, d’un systeme SISO.........cooiiiiiiiiii i a.3
Figure (3) : Norme H,, d’un systeme MIMO..... ...t a.3
Figure (4) : Schéma classique d’un systeme de commande bouclé.............................. a.4

XIV

.



Liste des figures et tableaux

e Liste des tableaux
Tableau (2.1): Résumé des dérivées longitudinales..................ooiiiiiiiiiiiiiii. . 29
Tableau (2.2) : Résumé des dérivées latérales directionnelles..................coooiiiiiiin. 30

Tableau (4.1): valeurs propres du systeme avec un correcteur LQG (mode longitudinal)... 51

Tableau (4.2) : interprétations des valeurs des marges de stabilité (systeme+LQG)............ 52
Tableau (4.3): valeurs propres du systéme avec un correcteur LQG (mode latéral)........... 54
Tableau (4.4) : interprétations des valeurs des marges de stabilité (systeme+LQGQG)........... 55
Tableau (4.5) : valeur propres et pdles du systéme commandé (Hoo)......................oee. 60
Tableau (4.6) : interprétations des valeurs des marges de stabilité (commande Ho) ........ 61

XV

=l



[ntroduction gencrale



Introduction générale

Dans la langue francaise, le mot « drone » est utilisé pour décrire tout véhicule terrestre,
aérien, marin ou sous-marin doté d’une certaine autonomie. Dans ce manuscrit, la
signification anglo-saxonne lui sera cependant préférée et le mot drone représentera
uniquement un véhicule aérien autonome.

Un drone est un aéronef sans pilote a son bord et doté¢ d’une certaine autonomie et d’une
capacité de décision. Les drones ou UAV (Unmanned Aerial vehicle) possede une charge
utile pour I’emport de matériels nécessaires a 1’accomplissement des missions auxquelles ils
sont employés. Ce sont les conflits armés qui, au cours de I’histoire, ont révélé I'utilité des
drones et ont ainsi amplifié leurs intéréts sur le champ de bataille. La premicre utilisation de
drone dans I’histoire remontait a juillet 1849, lorsque 1’armée autrichienne envoya plusieurs
ballons sans pilote munis de bombes a retardement au-dessus de la ville de Venise. Cet
évenement, qui passa presque inapergu a 1’époque, marqua portant un véritable tournant dans
la fagon de mener une guerre. Malgré quelques apparitions durant les Premicre et Seconde
Guerres Mondiales, ce n’est qu’a partir de la premicre guerre du Golf en 1990 que I’intérét
pour les véhicules aérien a pris de I’ampleur. De nos jours, grace aux nombreuses avancées
techniques et technologiques, les drones sont de plus en plus performants et permettent de
réaliser divers mission, aussi bien civiles que militaires. Quoi qu’il en soit la conception d’un
systtme aérien autonome nécessite toujours une certaine expertise dans de nombreux
domaines de 1’ingénierie. Toutefois, un seul de ses domaines va constituer le fil directeur de
ce mémoire, mais cet unique domaine fait intervenir tout les autres : la commande.

En quelques mots, le systeme de commande est un algorithme mathématique qui génere
les signaux de commande permettant au drone de se déplacer de facon appropriée. Pour cela il
se base sur une représentation mathématique du véhicule et sur les signaux de mesure issus
des capteurs embarqués. Son role est avant tout de garantir la stabilité du véhicule dans la
phase du vol autonome. Malgré un principe général relativement simple a appréhender, la
conception d’un tel systéme est plutdt complexe et requiert une attention particuliere. En effet
les drones sont des systemes sensibles aux perturbations aérodynamique et dont la dynamique
est fortement non-linéaire. Cette derniere présente de plus un couplage important entre les
variables d’état du systeme et ses entrées de commande. Le couplage caractérise le fait que
tout changement de dans une entée de commande affecte non seulement la variable d’intérét,
mais également les autres. Afin d’¢éliminer 1’excitation indésirable de ces variables d’état, la
coordination de toutes les entées de commande est indispensable a chaque instant. Par
conséquent, il est clair que toutes ces caractéristiques intrinséques aux drones forment un
¢écueil qui doit étre surmonté lors de la conception de 1’algorithme de commande.

De maniére générale, Le développement d’une stratégie de commande passe par trois
étapes :

— I’identification d’un modé¢le,
— la synthese de la loi de commande,

— la validation de la loi de commande et notamment I’analyse de sa robustesse.
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Ces différentes phases ne peuvent étre effectuées de manicere déconnectée car elles se
contraignent mutuellement : le choix du type de syntheése et d’analyse contraignent la
structure du modele a identifier. Inversement, la structure du mod¢le identifié¢ peut amener a
revoir les méthodes de synthése et d’analyse initialement prévues.

En effet, tant les couplages et les non-linéarités sont nombreux, il est pratiquement
impossible de fournir une modélisation fidele de la dynamique des drones. Par conséquent,
dans les problemes de commande, il est généralement utilis€¢ une représentation simplifice,
mais suffisamment proche, de la dynamique du véhicule étudié. Ce modele dynamique
approximatif est généralement linéaire.

Les approches linéaires sont trés appréciées car leur conception et leur exécution sont
relativement simples, ce qui fait qu’elles ont été intégrées dans la majorité des véhicules
adriens autonomes. De plus, ces techniques sont plus intéressantes car elles permettent de
déterminer avec précision la stabilité, les performances et la robustesse de la boucle de
commande.

Objectifs du projet :

A la lumiere de ce préambule, les problématiques traitées dans ce mémoire
concerneront la modélisation et la commande d’un véhicule aérien autonome a voilure fixe.
Ce sont des problématiques compliquées car la conception de stratégie de commande pour les
drones est devenue un domaine trés concurrentiel depuis quelques années. Par conséquent, il
difficile de proposer de nouvelles architectures de commande ayant véritablement un
caractere innovant. En réalité, I’originalité du projet viendra surtout du concept de voilure fixe
dont est caractérisé¢ le drone en question ce qui est peu répandu et aussi l’utilisation de
commande autre que la commande PID ou celle du placement de pdles qui ont constitué la
majorité des sujets déja traités a 1’échelle nationale voire internationale.

Les objectifs du projet sont :

e Modéliser la dynamique du drone lors de sa phase de vol autonome. Ce modele
devra étre suffisamment riche pour décrire de comportement du véhicule avec
précision, mais également suffisamment simple pour I’analyse et la synthése des
stratégies de commande.

e Développer des algorithmes de commande garantissant la stabilisation de 1’appareil
et garantir la robustesse de ces algorithmes.

e Validation des lois de commande en les appliquant sur le modele non linéaire du
drone

Organisation du manuscrit :

Afin de répondre a chacun des objectifs cités précédemment, le manuscrit est structuré
en quatre chapitres :
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Le premier chapitre constitue une véritable mine d’informations concernant les
véhicules adriens autonomes et les approches de commande garantissant leur
stabilité qui seront détaillées dans les chapitres suivants.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la modélisation non linéaire du systeme choisi
(zagi flying wing 2010) basée sur les lois de la mécanique et 1’aérodynamique. Ce
modele est ensuite transformé en une représentation plus simple, appropriée a la
syntheése d’algorithme de commande.

Ce mémoire se poursuit sur un troisieme chapitre intitulé « techniques de contrdle »
ou deux approches de commande pour la stabilisation du véhicule sont détaillées. I1
s’agit de la commande linéaire quadratique gaussienne (LQG) et la commande par
synthese Hoo.

Ce mémoire s’acheve sur un quatrieme chapitre intitulé « simulations et
interprétations » permettant la confrontation expérimentale des stratégies de
commandes explicitées en troisieme chapitre. les résultats comparatifs obtenus y
seront exposés sans faire l'impasse sur les difficultés de mise en ceuvre, difficilement
perceptibles lorsque I'on se limite aux calculs.



Chapitre I
Les drones et leurs commandes
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I.1 Introduction

La robotique aérienne est un champ vaste et interdisciplinaire. Un drone est un engin
volant sans pilote a bord, command¢ a distance et réutilisable. Méme si le terme « drone » n’a
pas encore rejoint les dictionnaires francais, il est aujourd’hui largement utilisé pour désigner
un «acronef sans pilote », quelque soit sa taille, sa forme, sa fonction et ses caractéristiques.
Drone peut désigner n’importe quel objet volant depuis le cerf-volant jusqu’au missile de
croisiere en passant par le modele réduit radiocommandé et le ballon captif. On retiendra donc
la définition anglo-saxonne: ‘Drone: an aircraft without a pilot that is operated by remote
control’. On peut noter dans cette définition qu’un drone :

— est contrdlé, i.e. qu’il n’est pas completement autonome ;

— n’est pas controlé nécessairement depuis le sol, i.e. qu’il peut étre piloté depuis un
autre acronef ;

— peut transporter des passagers.

I peut se définir comme un systéme mécanique, électronique et informatique contrdlé
ou programmé pour effectuer des taches trop répétitives, dangereuses ou difficiles pour étre
faites directement par des étres humains. Ils sont aussi connus sous la dénomination "UAV
(Unmanned Aerial Vehicle)" ou "UAS (Unmanned Aerial System)". Les recherches et les
développements liés aux drones autonomes reposent sur la capacité de contréle de leur vol
dans des environnements hostiles et complexes. Cette capacité passe par la maitrise des
phénomeénes aérodynamiques de ces engins, des lois de controle associées, de 1’estimation et
I’observation d’état et éventuellement des perturbations, de la cartographie de
I’environnement et la prise en compte de leur interaction avec I’environnement.

La réalisation d’un drone efficace, de petite taille et de bas cofits est devenue possible
grace a des innovations technologiques dans les domaines de I’électronique et des systemes
embarqués. Ces systetmes ont la capacité d’embarquer plusieurs types de capteurs
simultanément. Ils sont choisis principalement en raison de leurs capacités a effectuer des
missions complexes en environnements difficiles et a réduire les risques en minimisant
I’intervention humaine. Ils peuvent transporter une variété de charges utiles en fonction de
missions qui leur sont dévolues. Mais tous ces robots volants souffrent du méme handicap :
leur temps d’autonomie est court. En fait, la puissance nécessaire a la propulsion d’un micro
drone est supérieure a 90% de la consommation totale d’énergie, ce qui rend 1’optimisation
des composants €lectroniques insignifiante.

L’utilisation de technologies avancées telles que les aéronefs autonomes a décollage et
atterrissage vertical (ADAV) augmentera le succes des opérations de recherche et de
sauvetage par exemple dans le cas des catastrophes naturelles. Les ADAV miniatures
présentent de nombreux avantages pour les applications de surveillance, de renseignement, de
recherche et sauvetage en raison de leur maniabilité et leur capacité a effectuer un vol quasi-
stationnaire. L’état de 1’art que nous présentons dans ce chapitre est inspiré de nombreux
travaux, parmi lesquelles [1,2,3,4]
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Dans ce chapitre, nous présentons : Dans un premier temps, le contexte et I’historique
des drones, les principales architectures de drones et pour chaque famille, nous exposons ses
avantages techniques et pratiques a travers différents projets et applications existantes. Dans
un deuxieme temps, nous présenterons les différentes technologies de capteurs permettant au
drone de se positionner et de s’orienter dans 1’espace. Dans une derniere partie, les différentes
architectures de commande qui permettent d’améliorer les performances de vol du drone sont
présentées.

1.2 Contexte et historique :

Le recours a des aéronefs non pilotés a des fins militaires n’est pas une nouveauté
historique. Depuis les cerfs-volants et les ballons chargés d’explosifs, en passant par les
«bombes volantes », utilisés dans plusieurs conflits dans I’histoire pour 1’observation ou le
combat, jusqu’aux aéronefs automatisés, ce sont des si¢cles d’innovations et d’efforts
technologiques qui se sont écoulés. En 1483, le pére de I’hélicoptere Léonard de Vinci
imagina le concept de machine volante a aile tournante nommée vis aérienne (voir figure 1.1)
fondée sur le principe de la vis d’Archimede. En 1754, le Russe Mikhail Lomonosov a
développé un modele complexe a deux rotors coaxiaux contrarotatifs entrainés par un
mécanisme d’horlogerie, I’aéronef a volé librement et a atteint une bonne altitude, ce concept
a contribu¢ au développement de 1’hélicoptere moderne. La premiere utilisation des drones
pour le combat remonte a 1849 quand les Autrichiens ont utilis¢ des ballons chargés
d’explosifs pour attaquer la ville italienne de Venise. Les premiers avions sans pilote, destinés
a étre utilisés comme des avions pour I’entrainement au combat, ont été¢ congus pendant et
apres la premicre guerre mondiale. En septembre 1916, 1’avion-cible Hewitt-Sperry
Automatic Airplane a réalisé son premier vol autonome. Le développement secret de
nouveaux drones a continué pendant la deuxieme guerre mondiale et la guerre froide. Pendant
les années 1980, les drones ont été¢ utilisés pour des missions de reconnaissance, de
surveillance et d’attaque, principalement part les Américains, et par les forces alliées lors des
deux guerres du Golfe, en Irak et en Afghanistan. Dans la derniere décennie, beaucoup de
configurations de drones de différentes tailles ont été¢ développées notamment grace a la
miniaturisation des capteurs et unités de traitement d’un c6té, et une demande croissante pour
les applications militaires et civiles de I’autre coté.
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Figure 1.1 — Maquette de vis aérienne de Léonard de Vinci du musée des sciences et des
techniques Léonard de Vinci a Milan.

I.3. Les grandes familles des drones :

Le développement de drones aériens s’accéleére et suscite un intérét croissant, ils ont été
utilisés au début pour des missions militaires de renseignement, de surveillance, d’acquisition
de cible et de reconnaissance, connues sous 1’abréviation d’ISTAR (Intelligence, Surveillance,
Target Acquisition and Reconnaissance). Les drones aériens possédent aussi de nombreuses
applications civiles comme la surveillance jour et nuit et ’observation de sites sensibles (Les
drones de I’armée suisse ont par exemple été utilisés pour surveiller les frontieres dans le
Tessin pendant 1’été 2004. Des drones Hermes surveillent la frontiere entre le Mexique et
USA depuis fin juin 2004), la gestion des infrastructures (réseau routier, lignes électriques,
pipe-lines...), les activités gouvernementales (police, douanes, environnement, ...) grace aux
capteurs infrarouges, la cartographie d’un terrain, expériences scientifiques et I’intervention
dans des sites hostiles. Dans un premier temps, ces applications concerneront surtout les petits
drones, mais elles devraient petit a petit évoluer vers de plus grandes plateformes. Toutefois,
I’utilisation civile pose certaines contraintes, essentiellement a cause des réglementations
restreignant ou interdisant leur utilisation au sein de I’espace aérien.

La classification des systémes aériens est difficile, car il existe de nombreux types de
drones aériens partant du nano drone de quelques grammes jusqu’au drone lourd capable
d’effectuer des missions de plus de 24 heures a plusieurs milliers de kilometres de sa base.
Cependant, les véhicules autonomes peuvent Etre classés en plusieurs catégories selon :
I’altitude de croisicre, le rayon d’action, I’endurance, la taille (longueur, envergure, etc.) ou
encore leur voilure (fixe, tournante ou battante). Le projet européen USICO (Le projet
européen USICO (mai 2002, avril 2004) est un consortium d’entreprises et de centres de
recherche européens.) y a identifié les drones selon les applications civiles. Nous présentons
d’abord une classification générale des drones en fonction de leur rayon d’action, 1’endurance
et altitude :
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o Drones HALE (Haute Altitude Longue Endurance) : Ils sont
caractérisés par une envergure proche de celle d’un aéronef classique, ils peuvent
voler a une altitude opérationnelle atteignant 20 000 metre avec un rayon d’action
de plusieurs milliers de kilomeétres et une autonomie d’une trentaine d’heures. Ces
avions possedent une charge utile importante et sont équipés de caméras (visible et
infrarouge) et de radars divers. Un exemple célebre de Drone HALE est le RQ-4
Global Hawk de Northrop Grumman illustré par la figure 1.2a. Cette machine est
utilisée pour des missions de reconnaissance, désignation d’objectifs et
d’observation des dommages de combat, il peut voler a 18 300 metres d’altitude,
atteindre la vitesse de 635 kilomeétres par heure et dispose d’une autonomie de 36
heures.

) Drones MALE (Movenne Altitude Longue Endurance) : Ils ont une

autonomie d’une trentaine d’heures et peuvent voler entre 5 000 et 15 000 metres
d’altitude. Un exemple célebre de Drone MALE est le MQ-1 Predator B construit
par General Atomics illustré par la figure 1.2b. Ce drone peut voler a 7 600 métres
d’altitude avec une endurance de 28 heures. Il a largué plusieurs fois des bombes ou
missiles en Afghanistan en 2001. Les Américains testent actuellement des drones
MALE a trés longue endurance telle que 1’Orion d’Aurora visible sur la figure 1.2¢
dont I’autonomie serait portée a 120 heures.

(a) RQ-4 Global Hawk (b) MQ-1 Predator . (c) rion

.

Figure 1.2 — HALE et MALE

o Drones de combat UCAV (Unmanned Combat Air Vehicles) : IIs sont
équipés de systemes d’armes ou de recueils de renseignements. Ils sont destinés a
accomplir des missions de reconnaissance, d’attaque, de tir, et d’occupation de

I’espace aérien sur de trés longues périodes, pouvant embarquer une charge utile
Iétale. La figure 1.3a présente le drone de combat furtif X-47B développé par la
société Northrop Grumman, ce drone est capable de maitriser ’opération de
catapultage et d’enchainer naturellement sur sa mission selon les parametres
préétablis. Il dispose d’un rayon d’action de 2 800 kilomeétres, se déplace a plus de
1000 kilomeétres par heure a une hauteur de 12 200 metres.

o Drones tactiques TUAV (Tactical Unmanned Aerial Vehicle) : Ils ont
un rayon d’action jusqu’a plus de cent kilometres, une autonomie d’une dizaine
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d’heures et peuvent y voler a une altitude opérationnelle de 200 a 5 000 metres.
Citons en exemple le drone Watchkeeper WK450 de groupe Thales en figure 1.3b
ou encore le Sperwer développé par la société Sagem (groupe Safran) en figure 1.3c.
Les drones TUAV concernent une tres large gamme d’engins :

.

(a) Le X 47B | (b) Watchkeeper WK450 (c) Sperwer
Figure 1.3 — UCAV et TUAV
. Mini drones MAV (Mini Air Vehicule) : Ils ont une endurance de

quelques heures et des dimensions de I’ordre du métre, ils peuvent voler jusqu’a un
plafond de 300 meétres, fonctionnant a des distances allant jusqu’a environ 30
kilomeétres en emportant une charge utile tres 1égere. Ce type d’appareils est en
général propulsé électriquement. La figure 1.4a présente le mini drone Hovereye [5],
développé par Bertin Technologies.

. Micro/Nano drones : Ils désignent des appareils d’une taille inférieure a
quinze centimetres, de quelques dizaines a quelques centaines de grammes. Ils sont
souvent dotés d’hélices entrainées par des moteurs électriques, 1’autonomie est
d’environ une vingtaine de minutes pour un rayon d’action d’une dizaine de
kilometres et pourraient accomplir des tdches dont des engins plus gros sont
incapables. Citons en exemple le micro drone Seiko Epson FR en figure 1.4b qui ne
pese que 8,9 grammes. La figure 1.4c montre les différentes tailles de drone coaxial
Proxflyer [6][7]

(a) Hovereye (b) Seiko Epson FR (c) Proxflyer

Figure 1.4 — MiniAV et microAV

Afin de mieux décrire les caractéristiques des drones. Nous avons classé les drones
selon trois grandes familles : Ceux a voilures fixes, ceux a ailes battantes (ornithopteres) et les
adronefs a voilures tournantes.

1.3.1 Drones a voilure Fixe

Ces configurations sont constituées d’une paire d’ailes assurant la sustentation, un
fuselage, une dérive et un empennage, la propulsion est assurée par une ou plusieurs hélices.
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Ces configurations offrent le plus d’autonomie, mais nécessitent une plateforme pour étre
opérées. Parmi les projets actuels, mentionnons Carolo P50 de I’Université technique de
Braunschweig/Allemagne illustré par la figure 1.5a, ce minidrone est capable d’atteindre une
vitesse de 65 kilometres par heure a un plafond de plus de 100 métres. Le drone avion eBee
de Parrot illustré par la figure 1.5b se déplace a une vitesse de 57 kilometres par heure avec
une autonomie de 45 minutes et de 96 centimétres d’envergure, ou encore le micro drone
Black Widow d’AeroVironment en figure 1.5¢ qui pese 42 grammes avec une autonomie de
30 minutes et de 20 centimetres d’envergure.

(a) Carolo P50 ] (c) Techpod

Figure 1.5 — Quelques exemples de drones a voilure fixe

L’inconvénient principal de cette configuration est qu’elle n’autorise pas le vol
stationnaire, des vols a basse vitesse et a basse altitude et aussi le besoin de piste de décollage
ou d’atterrissage.

1.3.2 Drones a ailes battantes ou ornithoptéres

Pour ces drones, la sustentation et le pilotage sont assurés grace a des ailes battantes.
Dotés d’une capacité de vol avec des trajectoires similaires a celles des insectes ou du colibri
(oiseau-mouche, seul oiseau capable de vol stationnaire maitrisé), et de vol stationnaire a
basses vitesses, comme les voilures tournantes, ce qui est intéressant pour des missions en
intérieur ou dans des espaces réduits. Ces configurations permettent des manceuvres agiles
tout en étant plus discrétes que les voilures tournantes, ce qui représente un autre avantage
certain pour les missions de reconnaissance ou de surveillance. Le micro Delfly illustré par la
figure 1.6a ne peése que 3 grammes et a une envergure de 10 centimétres avec une vitesse de
déplacement de 18 kilomeétres par heure. Parce qu’il avait aussi une caméra embarquée, il a
été déclaré par le livre Guinness des records 2009 comme "le plus petit aéronefs équipés de
caméra dans le monde".

Le Robobee de I’Université de Harvard en figure 1.6b pése 80 milligrammes et a 3
centimetres d’envergure. Cet engin volant utilise des matériaux particulierement fins,
suffisamment 1égers pour que ses ailes actionnées par des muscles artificiels battent & une
allure de I’ordre de 120 fois par seconde, comme celles d’une mouche.
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1.3.3 Drones a voilure tournante

Les engins a voilure tournante sont des appareils volants ayant la capacité de décoller,
voler et atterrir verticalement (ADAV, en anglais Vertical Take-off and Landing aircraft ou
VTOL) et donc n’ont pas besoin de piste de décollage ou d’atterrissage. Ils utilisent des
voilures tournantes ou rotors multiples pour voler en état stationnaire au-dessus d’une zone
précise ou encore des vols a basse vitesse et a basse altitude. Ils peuvent réaliser une tres
grande variété de missions irréalisables pour des véhicules a voilure fixe telle que la
surveillance, renseignement, secours et sauvetage. La famille des véhicules a voilure
tournante, regroupe les hélicopteres, les convertibles, et les voilures carénées. Ces types
d’aéronefs s’appellent aussi giravions y équivalent de I’anglais « Rotorcraft ».

7 o

Figure 1.6 — Qelques projets en cours de micro drones a voilure battante

1.4- Les capteurs pour la navigation et la localisation :

Dans cette section nous décrivons les différents capteurs qui équipent les drones et sont
essentiels pour les doter de capacités de navigation et de localisation. Ces capteurs peuvent
étre classés selon plusieurs critéres. Le premier consiste par exemple a différencier les
capteurs passifs des capteurs actifs, c’est-a-dire respectivement ceux qui ont besoin d’un
apport d’énergie extérieure afin de mesurer le phénomene physique, de ceux dont le
phénomene physique fait naturellement varier la grandeur électrique de sortie, comme par
exemple les thermocouples. Tous les capteurs embarqués sur le Zagi Flying Wing sont
passifs, on peut alors distinguer les capteurs proprioceptifs des capteurs extéroceptifs :

e les capteurs proprioceptifs : ne nécessitent pas une connaissance de 1’environnement
dans lequel évolue I’engin. Ces capteurs mesurent la position, la vitesse ou encore
I’accélération de I’engin par rapport a un état de référence. Cependant, 1’intégration

des grandeurs mesurées se dégrade au cours du temps, c’est pourquoi il est vital de
recaler les signaux par un systtme de mesure absolu et composé de capteurs
extéroceptifs ;

e les capteurs extéroceptifs: quant a eux utilisent les informations de

I’environnement extérieur au drone afin de connaitre sa situation par rapport a
certains reperes absolus (reperes visuels, balise) dont la situation est connues dans le
repere lié & I’environnement (repere inertiel). Ces capteurs sont nécessaires a la
localisation mais également pour déterminer la structure de 1’environnement dans
lequel I’engin évolue.
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La conception de capteurs et d’actionneurs plus performants assure la perfection et
I’autonomie pour les drones. Ces plateformes constituent aujourd’hui des systemes qui
permettent la transmission de I’information en temps réel. En général, les drones s’intéressent
aux grandeurs suivantes :

» Position (coordonnées géographiques et altitude).

» Vitesse linéaire (selon les trois axes orthogonaux).

» Vitesse angulaire (vitesse de rotation autour des trois axes
orthogonaux).

» Position angulaire ou attitude (roulis, tangage et lacet).

1.4.1 Les centrales inertielles

Une centrale de mesure inertielle ou encore appelée (IMU) «Inertial Measurement
Unit » est un systeme de navigation fournissant 1’attitude, le vecteur de vitesse et de position
d’un objet (voir figure 1.7). Elle contient principalement trois accélérometres et trois
gyrometres mesurant 1’accélération non gravitationnelle et la vitesse instantanée de rotation
du véhicule par rapport a un référentiel inertiel. La technologie MEMS (Micro Electro-
Mechanical Systems) est la technologie actuellement la plus utilisée, les capteurs étant
simples, de petites tailles, 1égers et économiques. Quelques exemples de ces capteurs sont
montrés dans la figure 1.8. Cette technologie permet de disposer d’accélérometres, de
gyroscopes et de magnétometres intégrés dans un circuit électronique d’une dizaine de
grammes.

Figure 1.7 — Exemple de centrales inertielles

1.4.2 Accéléromeétres

Un accélérometre permet comme son nom l’indique, de mesurer I’accélération non
gravitationnelle (ou spécifique) de I’objet qui le supporte suivant un, deux ou trois axes. Un
accélérometre de trois axes permet de mesurer les trois accélérations linéaires selon trois axes
orthogonaux. Leur principe repose sur la déformation ou le déplacement d’un corps pendant
une accélération. L’avantage d’un accélérometre est sa grande facilité a révéler une multitude
de données (accélération, vitesse, déplacement, force...). Néanmoins, [’obtention du
déplacement élémentaire nécessite une double intégration entrainante des problémes de
précision. Dans ce cas, la fusion avec d’autres capteurs comme les gyrométres permet de
recaler les mesures. Généralement, lorsque les accélérations subies sont faibles relativement a
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la gravité, les accélérometres peuvent fonctionner comme des inclinometres pour indiquer la
direction du mouvement.
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Figure 1.8 : Accélérometre MEMS ADXI.325 monté sur le Zagi flying wing 2010
1.4.3 Magnétometres

Un magnétometre, appelé aussi compas magnétique, est un capteur permettant de
mesurer la direction et/ou I’intensité¢ d’un champ magnétique, et en particulier la direction du
champ magnétique terrestre appelé aussi induction magnétique. Néanmoins ce capteur
présente une sensibilité a perturbations magnétiques extérieures du drone.

Figure 1.9 : magnétometre Honeywell HMR3300 monté sur le Zagi flying wing 2010

1.4.4 Gyrométres et Gyroscopes

Un gyrometre est un capteur permettant de mesurer une vitesse instantanée de rotation
autour d’un axe. Un gyrometre de trois axes permet de mesurer la vitesse de rotation sur les
trois axes du repere mobile (vitesses de roulis, de tangage et de lacet). Un gyroscope mesure
la position angulaire suivant 1’axe ou il est monté dans le repere inertiel. La distinction est
parfois subtile, car un méme gyro peut fonctionner en mode gyroscope ou en mode

gyrometre.
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Figure 1.10 — Capteurs MEMS

1.4.5 Systéme de géolocalisation

Le GPS signifié « Global Positionning System » est un systéme de positionnement et de
navigation par satellite. Ce systeme est composé de vingt-quatre satellites répartis sur six
orbites (quatre satellites par orbite) tournant autour du globe (2 tours en 24 heures) et situés a
une altitude de 20.184 kilometres. Les erreurs de mesures sont principalement dues aux
brouillages qui altérent la propagation des signaux.

1.4.6 Les altimétres barométriques

Un altimetre barométrique est un capteur permettant de déterminer 1’altitude entre le
niveau de capteur et le niveau de référence. La mesure de ce capteur est tres sensible aux
changements des conditions atmosphériques (rafales de vent). Pour les drones miniatures. Il
est préférable généralement utiliser ces capteurs pour des applications intérieures.

Figure 1.11 : Capteur de pression MPXV5004G monté sur le Zagi flying wing 2010

I.5- Les architectures de commande des drones :

Les drones possedent quelques caractéristiques spécifiques qui rendent difficile la
conception d’algorithmes de commande. En effet, ces appareils sont des systémes sous-
actionnés (nombre d’actionneurs est inférieur au nombre de variables de configuration)
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sensibles aux perturbations aérodynamique et dont la dynamique est fortement non-linéaire.
Cette derniere présente de plus un couplage important entre les variables d’état du systeme et
ses entrées de commande. Ayant pour objectif de diminuer, voire de supprimer ces effets
indésirables, le développement des stratégies de commande des drones a fait 1’objet de
plusieurs centaines, voire plusieurs milliers de publications au cours des derni¢res décennies.
Cette section est destinée a présenter les architectures de commande qui seront employées
dans ce mémoire.

1.5.1- La commande linéaire quadratique gaussienne :

La commande linéaire quadratique gaussienne, dite commande LQG, est une
combinaison de deux commandes élémentaires. En effet, la commande LQG réunit un
correcteur LQ et un estimateur de Kalman dans un souci particulier de réduire les bruits de
mesure. Les propriétés de robustesse de la boucle fermée, garanties par la commande LQ, ne
seront plus assurées, sauf si la dynamique de 1’observateur est suffisamment rapide
relativement a celle du véhicule. Toutefois, des outils permettant de restaurer les marges de
stabilité¢ de la commande LQ existent, comme la procédure de réglage LTR (de 1’anglais Loop
Transfert Recovery).

1.5.2- La commande H . :

L’approche , est certainement la structure de la commande qui a été la plus appliquée
pour le pilotage des véhicules aériens autonomes. En effet, ses performances sont supérieures
a celle obtenues avec la commande LQG car elle intégre des éléments de robustesse
directement dans sa synthése. De maniere générale, la commande , consiste a modeler le
transfert de la boucle de telle sorte qu’il présente un bon compromis entre la robustesse et les
performances. Ce modelage est réalisé par les filtres qui sont ajoutés dans la boucle de
régulation, autour de la fonction de transfert du systéme. Ces filtres sont choisi tels que les
valeurs singuliéres présentent un gain élevé en basse fréquence, une atténuation en hautes
fréquence et une certaine fréquence de coupure. Le gain en hautes fréquences procure de la
robustesse vis-a-vis des dynamiques négligées dans la modélisation et des bruits dans le
systeme. La fréquence de coupure définit quant a elle la bande passante souhaitée et donc le
domaine de fonctionnement du systéme. Un correcteur est ensuite développé pour maximiser
les marges de stabilité du systeme.

1.6- Conclusion :

Ce premier chapitre dresse un inventaire des techniques utilisées sur le drone a voilure
fixe faisant 1’objet d’étude de ce mémoire. Il ne se veut pas exhaustif, mais il illustre toute
I’ingéniosité et la diversité des capteurs et des stratégies de commandes utilisés.

Le chapitre suivant sera consacré a la modélisation linéaire et non linéaire menant a
I’élaboration du modele mathématique du drone concerné.




Chapitre 1I:
Modélisation de 'UAV
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La dynamique de vol caractérise le mouvement d’un véhicule volant dans 1’atmosphere.
Ainsi, elle peut étre considérée comme une branche de la dynamique des systeémes ou le
systeme étudié¢ est un véhicule volant. La réponse du véhicule aux forces : aérodynamiques,
propulsive et gravitationnelle et les commandes introduites par le pilote déterminent ’attitude
du véhicule et la trajectoire résultante. Le domaine de la dynamique de vol peut étre subdivisé
en aspects conserves par :

e Performance : dans lequel les réponses a court terme sont ignorées et les forces sont
assumées d’étre en équilibre quasi-statique. Ici, les problemes sont les vitesses de
vol minimale et maximale, le taux de montée, le rayon maximal et 1’endurance.

o Stabilité et contrdle : dans lequel les réponses de I’attitude et la vitesse du véhicule a
court et moyen terme sont considérées. La stabilité considere la réponse du véhicule
a des perturbations dans les considérations de vol d’un équilibre dynamique, tandis
que le contrdle (commandes).

e Navigation et guidage : dans lequel les entrées de controle exigent d’exécuter une
trajectoire particulicre.

II.1 Introduction aux repéres de référence :

Avant de développer les équations de mouvement, il est impératif d’introduire les
différents reperes utilisés en dynamique de vol [8]. Il existe plusieurs facons d’exprimer la
position, la vitesse, I’orientation, les forces et les moments qui agissent sur I’avion.

Dans cette section, seuls les reperes nécessaires a 1’identification du systeme sont
adoptés.
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Figure 2 .1 - les différents tricdres de références

11.1.1 Triédre inertiel (O Xi Yi Zi):

Un triedre inertiel est défini comme étant soit fixe dans l'espace ou en mouvement a
vitesse constante. En dynamique du vol, il est nécessaire de spécifier un triedre (repere)
inertiel de référence car les lois fondamentales de la mécanique classique sont valides
seulement que dans un repere inertiel.

Le repére inertiel choisi est décrit comme suit :
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L'origine O est au centre de masse de la Terre.

L'axe Z; est I'axe de rotation de la terre autour du pole Nord.

L'axe des Xj est dans le plan équatorial pointant vers 1'équinoxe de printemps.
L'axe des Y; compléete un systeme orthogonal.

YV V V

11.1.2 Triédres non inertiels :

I1.1.2.1- Triédre avion (OXb Yb Zb):

Il s’agit d’un repere orthogonal direct fixé a I’avion et ayant comme origine « O » son
centre de gravité.

Le plan OXpZ,;, correspond au plan de symétrie de I’avion.

» L’axe OX, pointe positif vers le nez de 1’avion et suivant son axe longitudinal ou
I’axe du véhicule a portance nulle.

» L’axe OY), est perpendiculaire au plan OX,Z;, et pointe positif vers 1’aile droite.

» Finalement, I’axe OZ,, pointe vers le bas dans le plan de symétrie.

Le repere avion est trés pratique pour définir les moments et produits d’inertie du
corps ainsi que les forces et moments qui agissent sur I’avion. [9]

I1.1.2.2- Triédre terrestre lié a ’avion (OXE YE ZE):

La position dans 1’espace d’un objet mobile est a priori définie dans un repere« fixe »
c'est-a-dire li¢ a la terre. Le repére terrestre est un repere orthonormé direct
supposé galiléen.

> L’origine « O » de ce repere est fixe par rapport a la terre, et se coincide avec le
centre de gravité « C.G » de I’avion.

> L’axe « OXE » est dirigé suivant I’azimut (nord vrai ou nord magnétique).
> L’axe « OYE » est perpendiculaire au plan (XEZE) et est orienté vers 1’est.
> L’axe « OZE » complete le triedre, il est orienté dans une direction du centre

de la terre. [9]

Ce systeme de référence, décrit a la Figure (2.2) est trés pratique pour définir la
trajectoire de I’appareil a partir d’un point initial.

Passage du repére terrestre au repére avion :

La position de I’origine du repére avion est donnée par les coordonnées géographiques
du centre de gravité rapportées a celle de 1’origine du repére terrestre. Ces nouvelles
coordonnées sont notées respectivement « X », « y » et « Z ».

&
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L’orientation relative du triedre avion vis-a-vis du triedre terrestre peut étre déterminée
a partir du cap (y), de I’assiette (0), et du gite (¢) de ’avion. [8]

Plan horizontal x5.¥o

Plan de
symetrie 2.2

Les angles @, & Y
sont ict positifs

La
! L — _{veriscai)
|

8

Figure 2.2- Position du repére avion vis-a-vis du repére terrestre : ¥ azimut, ® assiette
longitudinale et ® angle de gite

La matrice de changement de repére associée a ces transformations s’écrit :
g p

cos6 sin 9 0
0 cosQ sin @

sin 0 O cos 9 singp cos¢

cos¥ -sin¥ 0
sin¥ cos O
0 0 1

Mavion-T =

cosf@cos¥ (cos¥sinfOsing sin¥cosp) (cos¥sinbcose + sin¥ sing)
cosfsin¥ (sin¥sinfsing +cos¥cosp) (sin¥sinfcosp cos¥sing) 2.1
sin @ cos 8 sin ¢ cos 8 cos @

I1.1.2.3- Triédre aérodynamique (OXa Ya Za):

Un cas particulier du systeme d’axes li¢ a la vitesse dans le plan horizontal de I’avion
s’appelle systeme d’axes aérodynamique.

> L’axe OXa se dirige vers la direction de la vitesse.

> L’axe OYa est normal au plan OXaZa et est dirigé vers la droite ou suivant
l'aile droite.

> L’axe OZa est situé dans le plan de symétrie.
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Les angles x,Y,u
sont ici positifs
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Figure 2.3- Position du triedre aérodynamique par rapport au triedre terrestre : x azimut
aérodynamique, y pente aérodynamique et p angle de gite aérodynamique.

Par rapport au triedre avion, le triedre associé au repere aérodynamique est obtenu a
partir d’une rotation d’angle a (I’incidence) autour de 1’axe Yy et d’angle B (le dérapage
aérodynamique) autour de I’axe Zy. [9]

La matrice de changement de repére associée a ces transformations s’écrit :

COS Buero  SiNBaero 0][cosa O sina
Mygro-avion = | sinfaero  €OSPaero Of| 0 1 0
0 0 1llsina 0 cosa
COS & COS Buero SN Baero €0S Baero Sin A
= Sin Baero COSQA  €OS Baero sina sin fgero (2.2)
sina 0 cosa ]

G,P\\B\

Plan xa .va

plan de
sSymetrie x.,Z

Les angles a et 3
sont ici positifs

- z
.

I
Figure 2.4 - Transformation liant le repére aérodynamique au repere avion.
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I1.2.1.4- Triédre de navigation (OXv Yv Zv):

L’origine de ce triedre est située sur la surface de la terre, il est également connu comme
la locale géodésique ou un triedre de navigation tels que:

> L’axe OZv est orienté vers le centre de la terre.
> L’axe OXv se dirige habituellement vers le nord.
> L’axe OYv se dirige vers |’est.

L'emplacement de l'origine de ce systeme de coordonnés, est choisi de sorte qu'il se
trouve lié¢ a I’avion a t = 0. Il est utile pour définir la position de ’avion au moment du
décollage, et représenter l'attitude et la vitesse d'un aéronef lorsqu’il est sur ou preés de la
surface de la Terre.

I1.2- Equations du mouvement :

Dans ce chapitre, nous commengons en premier lieu a établir les équations qui régissent
le mouvement d’un avion en vol par application de la seconde loi de NEWTON.

Ensuite, nous modélisons analytiquement le comportement dynamique de [’avion
soumis a des perturbations externes.

Le résultat obtenu se représente par un systéme d’équations non linéaires couplées. A ce
niveau nous ferons appel a la théorie des petites perturbations pour linéariser et découpler les
équations.

Enfin de compte, nous obtenons deux systetme d’équations, le premier gouvernant le
mouvement longitudinal et le second le mouvement latéral.

11.2.1- hypothéses :

L’avion est un solide déformable, soumis a des forces externes trés variables, dépendant
a la fois de sa trajectoire, de son attitude, de ses déformations et de I’action de la pesanteur
terrestre. Il n’est pas nécessaire de prendre en compte simultanément tous les facteurs
régissant le mouvement de 1’avion. Des hypothéses simplificatrices appropriées au type de
probléme que 1’on cherche a traiter ici sont donc introduites :

> Hypothese 1 : I’avion est un corps rigide a six (6) degrés de liberté, portant un
plan de symétrie.
> Hypothese 2 : la masse et la matrice d’inertie de I’avion sont constantes

durant notre étude : d—m=0 .
dt

> Hypothése 3 : la terre est supposée plate et immobile, le repére terrestre est
donc galiléen.

> Hypothéese 4 : afin de simplifier les calculs, on suppose que I’étude est faite
dans I’atmosphere standard :

&
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> Les propriétés de I’atmosphere ne dépendent que de 1’altitude h.

> La température est inversement proportionnelle a I’altitude (la température
décroit de facon réguliere d'environ 6 degrés Celsius tous les 1000 metres pour atteindre
-56°C a la tropopause).

> L’accélération gravitationnelle est constante.

11.2.2- Equations d’Euler :

11.2.2.1- les forces et les moments :

Les principales forces et moments agissant sur [’avion sont dus aux effets
aérodynamiques, a la pesanteur, aux efforts liés aux interactions avec le sol (roulement) et a la
poussée motrice. Cette partie a pour but de présenter comment s’établissent ces différents
efforts, de maniere a donner une vision d’ensemble du comportement de I’avion et du modele
qui peut y étre associé. [10]

a) Les efforts aérodynamiques :

Ces forces et moments aérodynamiques dépendent de I’état du systéme (vitesses,
attitude, altitude), des conditions extérieures (vitesse et orientation du vent, ...), de la
configuration de 1’avion (becs, volets, spoilers, ...), de la position des gouvernes
aérodynamiques (ailerons, gouverne de direction, profondeur, ...). Leur détermination est le
plus souvent basée sur 1’identification de coefficients aérodynamiques.

Par soucis de simplicité, on exprimera ces efforts dans le triedre avion.

Les forces et moments aérodynamiques sont souvent représentés sous la forme de
fonctions proportionnelles a la pression dynamique (p), a la surface de référence de 1’avion
(S), au carré de la vitesse air (Var) et a des coefficients aérodynamiques (Cx, Cy, Cz, Cl, Cm,
Cn):

1 1
Xaero — EpSVairZCX Paero — Epseaerovairzcl
1 1
FYaero = EPSVairZCY MPaerO = Epscaerovairzcm (2-3)
1 1
FZaem = EpSVairZCZ Mraem = Epseaerovairzcn

eqero Représente ’envergure et 4., la corde aérodynamique.

b) Effet de la pesanteur :

Le poids de I’avion est considéré comme appliqué en son centre de gravité, suivant
I’axe vertical. Lorsque 1’assiette de 1’avion est non nulle, il induit des forces longitudinales et
latérales dues a la projection dans le triedre avion. On a alors :

=
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Fy, = sinf.mg
Fyp = cosf.sing.mg (2.4)
Fzp, = cosf.cosg.mg

11.2.2.2- 1a mécanique newtonienne :

Les équations générales de mouvement d’un avion a six degrés de liberté utilisées pour
le controle et la simulation de vol sont considérées dans ce projet. Les équations sont
développées a partir de la deuxiéme loi de Newton, qui stipule que la somme de toutes les
forces et moments externes agissant sur le centre de gravité du corps sont €gales au taux de
variation dans le temps de I’impulsion (terme en anglais, momentum) linéaire et angulaire sur

le corps sont :

F=m (3 @35)
Y dH
M== (2.6)

Ou:
m : est la masse de I’avion (constante).
V : la vitesse du centre de masse de ’avion.
F : représente la force extérieure.
L’indice ‘1’ : repere inertiel.
M : est le moment résultant autour du centre de gravité.
H : I’'impulsion angulaire autour du centre de gravité tel que
H=1Q (2.7)
Avec: Q:lavitesse angulaire.
I : la matrice d’inertie.

Les équations vectorielles (I1.5) a (I1.6) peuvent étre exprimées sous forme scalaire de la
facon suivante :

d d d
X—ma(u) Y—ma(v) Z—ma(w) (2.8)
d d d
L==H, M =-H, N ==H, (2.9)

Tel que les composantes de la force (X, Y, Z ) en fonction des composantes de la vitesse
u, v, w ainsi que les composantes du moment (L, M,N) en fonction des composantes de

=
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I’impulsion angulaire (L, M, N) sont représentées le long des axes (X, y, z) du référentiel

avion.

Puisque les équations (2.5) et (2.6) ne sont valides que dans un repere fixe d’inertie,
lorsque 1’avion effectue une rotation, les moments et produits d’inertie sont alors en fonction
du temps. Il convient d’appliquer 1’équation de Coriolis pour exprimer les dérivées des
vecteurs V et H dans le repere avion afin d’utiliser une matrice d’inertie constante et

d’observer la plupart des quantités mesurées sur I’appareil. [11]
av av - =
F=m(Gi=mEG)s +Qp Vb
- doH oH - =
M=G)i= G+ Hp

m=2 10 a0

En assumant que le plan du repere avion Oy, est un plan de symétrie du corps rigide, la
=1,, =1;,=0.La

matrice des moments et des produits d’inertie de 1’avion est donc réduite a :

matrice d’inertie I devient symétrique et les produits d’inertie Iy, = Iy

(2.10)

2.11)

(2.12)

(2.13)

Par conséquent, selon I’hypothese précédente, la représentation scalaire des équations

(2.8) et (2.9) se formule comme suit :

o Equations générales de force
X=m(@u+qw rv)
Y=m(v+ru pw)
Z=m(w+pv qu)

o Equations générales de moment
L = [Ixp] Lo(r+pq)  +rq; Iy)
M = [IyQ] Ixz(pz TZ) +qr(l, 1)

N = [I,r] Iy,p + pq(ly Ix) +  Iyqr
—

) ©

L est le moment autour 1’axe X.
M est le moment autour ’axe Y.

Y V.V O
s:‘

N est le moment autour I’axe Z.

(2.14)
(2.15)
(2.16)

(2.17)
(2.18)
(2.19)

&
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En détaillant les expressions des moments [11],

> Le premier terme est lié a ’accélération angulaire.
> Le deuxieéme représente la précision des gyroscopes.
> Le troisiéme est le terme de couplage.

En projetant les équations de forces sur les axes avion, on peut écrire :

u= % qw +rv gsinf (2.20)
V= % ru+ pw + gcos0sin?d (2.21)
w = % pv+qu + gcos0cos?d (2.22)
Avec
[ x
; = Xu(u uo) + XW + X6E5E + X8T5T

/ % = Y, v+ Y5,8, + Y56, (2.23)

% = Zu(u uO) +ZWW+Z8E6E +ZST6T

\

A partir de (2.12) on peut calculer les trois accélérations angulaires dont I’expression
peut se mettre sous la forme :

0Q 150 F =
=1 Q (1LQ) (2.24)

B p = vitesse de roulis
Avec : Q= |q = vitesse de tangage
r = vitesse de lacet

il, O ily,
_1_ .
I 0 ily 0
ily, 0 il,
I 1 I I
Et il Z il, = — il, = = il,, = xZ
{ x Izlx— szz ’ Y Iy ’ z Izlx— szz Xz Izlx— szz

&
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Cette expression peut aussi s’écrire de maniere développée : [12]

I
P= m[L +ILZZ[N pa(ly L) Lear] Lepq (I 1,)qr]
a=TM+L0P ) @ Lpr] 2.25)
1 Ly,
T m[]v +K(L Pqly, (IZ Iy)qr) Lizqr pQ(Iy Ix)]
Avec,

[ L= L(Lyv+Lyp+ L7+ Lsg84 + Ls6,)

M= L,(M,(u uy)+M,w+ MW[% pv+qu+gcosbcosp g|+ Mgq+ Msgbg +
< Ms, 87) (2.26)

N = IL,(Nyv + Nyp + Nor + Ngo8q + N6,

o Equations d’attitude et de position

La résolution des équations précédentes peut nécessiter la détermination de I’attitude et
de la position de I’avion car participant au calcul de certains efforts (via par exemple
I’incidence ou la pression atmosphérique). Ces informations peuvent aussi s’avérer
intéressantes pour reconstituer le comportement et la trajectoire de 1’avion. [11]

Les dérivées des trois angles d’Euler relatifs a 1’attitude de I’avion sont données par les
équations : 0 =qcosp rsing

¢ =p+rtanfcosg + gtanfsing (2.27)
¥ = q(sin¢@ secB) + r(cos ¢ sech)

La position de 1’avion peut étre déterminée par intégration de la projection dans le
repere terrestre de sa vitesse, précédemment déterminée dans le repere avion. Ce changement
de repere peut étre réalisé sur la base des équations (2.20), (2.21) et (2.22) . On peut alors
écrire :

x =[ucosf + (vsing +wcos@)sinf]cos¥ + ( vcose + wsing)sin¥
y=[ucosf + (vsing + wcos)sinf]sin¥ + (vcosp vsing)cos¥

z= usinf + (vsing + wcos @) cosf (2.28)

=
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Le modele correspondant a cette représentation est un modele non linéaire d’ordre 12
dont les variables d’état sont :

- les projections de la vitesse de déplacement du centre de gravité sur les trois axes du

repere « avion »,
- les trois vitesses angulaires de I’avion en tangage, roulis et lacet,
- les trois coordonnées donnant la position du centre de gravité dans le repere terrestre,
- les trois angles (¢, 0, y) donnant 1’attitude de ’avion.
eu=X,(u up)+X,w+X;s08 qw+rv gsind
ov=Y,v+ Y5a5a + Y5T5r ru + pw + g cosO sing

ow=7Z,u u)+Z,w+Zs6, pv+qu+tgcosdcosp

In— szz/IZ

op = ;<(IX(LVV + Lpp + Lyr + L, 8, + L. 8,) ) + 11_ [I,(Nyv + Npp + N,r +

Ndada+Noror) pqly Ix Ixzqr+Ixzpq Iz lyqr

1 /
°oq = o ((Iy (Mu(u ug)M,,w + M,, [; pv + qu + g cosf COS(p] + Mgq + M; 0. +
MOTOT Ixzp2 r2 Ix lzrq (2.29)
1 Ixz
or=r—r (IZ(NVV + Npp + Nor + Ny, 8 + Ny, 8r) + 22 [1(Lyv + Lyp + Ler +

Loada+Lordr+pqlxz 1z Iyqr Ixzqr pq(ly Ix)

e =qgcose rsing.

ep =p+rtanfcosy + qgtanf sinp

oY = q(singpsech) + r(cos ¢ secH)

ox =[ucosf + (vsing +wcos@)sinf]cos¥ + ( vcose +wsing)sin¥
ey =[ucosf + (vsing +wcos@)sinf]sin¥ + (vcosp vsing)cos¥
ez= usinf + (vsing + wcos @) cosf

Ceci, est un modele non-linéaire, couplé et variable dans le temps. [13]

I1.3- Linéarisation des équations :

Dans cette partie du chapitre, premi¢rement, les équations linéarisées de mouvement de
I’aéronef sont représentées dans 1’espace d’états, puis en prenant les spécifications du « Zagi

flying wing » comme référence. Les équations sont écrites au-dessous.

F
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11.3.1- La théorie des petites perturbations :

En appliquant la théorie des petites perturbations nous supposons que le principe

de mouvement de I’avion se compose de petites déviations sur les conditions de vol,
toutes les variables dans les équations du mouvement sont remplacées par une référence de

valeur plus une perturbation. [14]

u=ug+ u vV=vy+ v w=wy+ w

P=Pot P q=qo+ q r=ro+ 1

X=Xo+ X Y=Yo+ Y Z=2Z,+ Z \ (2.30)
M=My+ M N=Nog+ N L=Lo+ L

o=@+ @ 6=60,+ 6 =¥+ ¥

5=060+ & J

Les conditions de vol de référence sont suppos€es pour €tre symétriques et les

forces de propulsion sont supposées rester constantes.

Si nous introduisons la notation des petites perturbations dans les équations du
mouvement, nous pourrons simplifier I’équation du mouvement. Prenons 1’exemple de

I’équation des forces X :
X mgsinf =m(u+qw 1v) (2.31)

Son remplacement par les variables des petites perturbations est :
Xo+ X mgsin(6,+ 0) = m[% (wo+ w+@+ Qe+ w)

(ro+ Ny + v)] (2.32)
Alors I’équation X devient :
Xo+ X mgsin(fp+ 6)=m u (2.33)
Cette équation peut étre réduite  en appliquant les formules trigonométriques
suivantes :
sin(fp + 0) =sinf,cos 6+ cosfysin O =sinf, + 6 cosb, (2.34)
Par conséquent :
Xo+ X mg(sinfy+ 6Ocosby)=m u (2.35)
Si toutes les perturbations sont égales a zéro dans I’équation ci-dessus nous aurons la
condition de vol de référence :
Xy mgsinf, =0 (2.36)
Cela reduit 1’équation de force X :

X mg Ocosfy=m u (2.37)

&
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La force X estle changement dans la force aérodynamique et de propulsion
dans la direction X et peut étre exprimée au moyen d’une série de Taylor en ce qui concerne
les variables de la perturbation, si nous supposons que X est une fonction uniquement de
u,w,d, et 87 alors X pourra étre exprimée par :

ax ax
F]

X X
X__u u+% W+6_Se 5E+E Or (2.38)

Ou: 0X/du, 0X/0w, 0X/08, et X /05, sont appelées dérivées de stabilité et sont
¢valuées a la condition de vol de référence, les variables 6, et 67 sont le changement de
I’angle de I’elevator et le réglage de la manette des gaz respectivement.

On remplace cette expression dans 1’équation (11.38):

E) ¢ X X ax
o Ytoo W+a_ae 53+E 6r mg Ocosfy=m u (2.39)
Ou bien:
d ox X X ax
(ma g) (ﬁ) w + (mg COSQO) 0= 6_59 53 + E 6T (2.40)

L’équation peut étre réécrite en une forme plus commode en divisant par

le biais de la masse m de :
(% Xu) u X, w+(gcosby) 0=Xs, 6,+Xs, Or (2.41)

__ 0X/0u

Ou: X, = - ’XW:ax/aw

m

...ect: les divéations aérodynamiques divisées par la

masse de ’avion.

Le changement des forces aérodynamiques et des moments est en fonction du
mouvement des variables u, w...ect) les dérivées aérodynamiques qui sont généralement les

plus importantes pour I’analyse de mouvement d’avions classiques sont donées ci-dessous.

X X X X
X—a u+ﬁ W+a_($e 6B+E 6T
ay aYy ay ay
—5 U+$ p+5 T+a—5r 67« (2.42)
0z 0z 0z 0z 0z 0z
i u+% W+E W+£ q+6_6€6e+E6T
Et:
oL oL oL oL oL
L P 17+a— p+; +a—5r 6r+6_5a O,
oM oM oM oM oM oM
= % +6_ W+ﬁ W+£ q+a—6€ 59+E Or (2.43)
ON ON ON ON ON
=5 U+a— p+a— T+6_6T 6r+a—6a6a

=
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11.3.2- La linéarisation des petites perturbations des équations latérales et

longitudinales :

I1.3.2.1- Les équations longitudinales :

d
(E Xu) u X, w+(gcosy) 0 =Xs5, 6.+ X5, Or

Z, u+<(1 Z,) % ZW> w <(u0+Zq)% gsineo) 0 =Zs, 8o+7Zs, Or

dZMd

d
M, u (M 4 4
u dt? qqt

Wdt+MW) w+(

) 6=M;, 5 +Ms, & (2.44)

I1.3.2.2- Les équations latérales directionnelles:
d
<E Yv) v Y, pt@ Y)r (gcosby) o=Ys &

L, v+(% Lp) p (I"—Z%+LT) r=Ls, 8,+Ls &

Iy

N, v (’xzi +N,) p+ (% Ny) r=Ns, 8,+Ns &, (2.45)

1, dt

I1.4- Les équations d’états :
11.4.1- Mode longitudinal :

La linéarisation des équations fondamentales de mouvement longitudinale sont
formulées dans ’espace d’état comme X = AX + BU ;ouX =[ u, w, q, 6]Tsontles

vecteurs d’état et U =[ 8§, &7 : est le vecteur de controle. [14]

u Xu Xw 0 gl u
4 Zy Zw Ug 0 w
q|  |My+MyZ, M, +MyZ, Mg+Myu, 0 q
0 0 0 1 0 0
Xse  Xsp
+ de ZST [ 8e ] (246)
Ms, + MyZs, M. +MyZs, L Or
0 0
Les matrices sont donc:
X, X, 0 g
_ Zy, Zy 1 0
A= M, +MZ, M, +M,Z, M;+Muu, 0 2:47)
0 0 1 0

=
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Xs.  Xop
Et: B= Zae Loy (2.48)
M;. + My, Z; Ms, + My, Zs,
0 0
Avec: X, = axriau t: M, = aMn/lau

Les lois des dérivées de stabilité du mode longitudinal sont représentées dans le tableau

ci-dessous : [8]

Dérivée Unité S.1 Dérivée Unité S.1
1 = = T
Cp, +2C S s c QSc S
Xu — ( Dy, DO)Q MW - ma_Q_
mu, 2ug uol,
1 = 1
C C S S Sc m.s
x, = (o C1n)0 My = ¢, 850 (m.s)
mug Uoly
X5, = Cx,,QS/m m/s> Ms, = Cpy, (QSO)/I,, (m.s)”
T = T
(C,, +2C.,)QS s c - m
Zy mug q mq 21, (Q c)/ y
T = =)
C, +C S ] Sc S
7, = (Cu, +Cp,)Q My = G, (QS0)
mug uoly
Zo=UyZ, m/s?
Zs, = C4,,QS/m m/s?
Tableau (2.1): Résumé des dérivées longitudinales.
Avec :

S=la surface de ’aile
Cpo : le coefficient de trainée
m : la masse de 1’avion
up : la vitesse de I’avion

11.4.2- Mode latérale directionnel :

Les équations fondamentales de mouvement latéral directionnel sont formulées

dans ’espace d’état; ou X =[ B, p, 1, @] sont les vecteurs d’état et U = [ &,, &,]T

sont les vecteurs de contréle. [14]

X =AX+ BU
v Y, Y, (up Yy gcosb, [ v 0 Y;
Pl_ L, Lp L 0| p|, L Ls [63] (2.49)
r Nv Np Nr 0 r NSa NSr 81'
¢ 0 1 0 oL@ 0 0

&
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L’équation d’état en fonction de 1’angle de dérappage [ est donnée par la relation

suivante :
~ 1. v _ v
B = tan o (2.50)
Donc :
Y_B Y_p n gcosf &

ﬁ Ug Ug (1 ug) Ug ° ﬁ 0 Ug 6
Pl = Lﬁ Lp Lr 0 P + Lga L6T [ 6(1:| (251)
| N N, N, 0 | o] MNou Nor =
¢ 0o 1 0 0 0 0

Les lois des dérivées de stabilité du mode latéral directionnel sont représentées dans le

tableau ci-dessous : [8]

Dérivée Unité S.1 dérivée Unité S.1
Yp = CypQS/m m/s? Nsq = Cp540Sb/1, s
Yp — CYPb /m m/s NSr = CnSrQSb/Iz 5_2
(2up)QS
Cy, b m/s Cigb 57
Y, = Y~ Lp=——t /I
"= Zugyos ™ b= Quo)ash’ ™
Ysr = CysrQS/m m/s? Lo Cipb p g
P (2uy)QSh’ ¥
2 -1
Np = CopQSb/1, s L = Cirb I s
(2uy)QSh
N, = b, 3 Lsa = Ci5aQSb/1x $”
P (2up)QSh™”
N, = Crrb I 5" Lsy = C;5:QSb/I, s”
(2uy)QSh

Tableau (2.2) : Résumé des dérivées latérales directionnelles.

11.4.3- caractéristiques du modéle choisi « Zagi » :

Comme une plateforme expérimentale, le « Zagi Flying Wing » est choisi. On utilise
Pour la démonstration des équations développées précédemment la dynamique et les

caractéristiques de cet UAV. [12]
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Figure (2.5) : le prototype Zagi utilisé par les étudiant de Brigham Young University.

| Parameter |  Value | Longitudinal Coef. | Value | Lateral Coef. | Value
m 1.56 kg Cr, 0.09167 Cr, 0
& 0.1147 kg m> Cp, 0.01631 G, 0
I 0.0576 kg m? s -0.02338 Cuy 0
A 0.1712 kg m? i 3.5016 Cy, 0.07359
I 0.0015 kg m? Co. 0.2108 Gy, -0.02854
by 0.2589 m? Crriee -0.5675 C, s -0.00040
b 14224 m Cs 2.8932 Gy, 0
c 0.3302 m Co, 0 G, -0.3209
Sprop 0.0314 m’ Con, -1.3990 Cn, -0.01297
p 1.2682 kg/m® L, 0.2724 Gy, 0
Fmator 20 Coy 0.3045 G, 0.03066
kr, 0 G 03254 oy 0.00434
ko 0 G 1.0 Cy,, 0
€ 0.9 M 50 Cis, 0.1682
o 0.4712 6 0.00328
£ 0.1592
Co, 0.0254

Figure (2.7) : les parametres et les dérivées de stabilité « Zagi flying wing »

11.4.3.1- les équations linéarisées de mouvement pour le Zagi :

Dans cette derniére étape, les dérivées de stabilité calculés précédemment, en utilisant
les tableaux (2.1) (2.2) et les équations développée, sont substituées dans les équations
linéarisées latérales et longitudinales de mouvement, en ajoutant la hauteur du drone « h » et

remplacant la composante de vitesse « v » par I’angle de dérapage .
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Pour le mode longitudinal :

u Xu XW 0 g 0 u
a Z,/ug Zg 1 0 0 a«a
q = My+M,Z, M,+M,Z, My+Muu, 0 0 gq
0 0 0 1 0 0 0
0 1 0 u, 0
Xse Koy
+ Zoe Loy [ 69] (2.52)
Ms, + MyZs, M. +MyZs, L Or
0 0
Pour le mode latéral :
v Yo Yp (ug Y.) gcosBy [ v 0 Y
P_ Ly Lp L, 0| p|, L, Ls [63] 2:53)
r[ Ny, N, N, 0| r| Ns, N; L6
(0 0 1 0 oL® 0 0

Ou: 9d., d, et &, sont les déflections des : €lévateur, aileron, et la gouverne de
direction, respectivement . 6r Est de la force de poussé, et X, X,..Lp

Np ...sont des dérivées de stabilité.

Application numérique,

u 0.3356 1.3181 0 9.80665 0 u
w 1.7916  3.9003 9.8215 0 0 a
q = 0.702 3.5375  11.392 0 0 q
0 0 0 1 0 0 0
0 1 0 9.8215 0
0.7436  6.8728
3.7855 0 de
47917 o M 5T] (2:54)
0 0
B 0.1069 0.1962 1 0.99841[ B
p 1.2213 19155 1.0096 0 p
r 1.7255  0.0919 1.7198 0 T
@ 0 1 0 0 ®
0 0.1855
424 21272\l 6, ’
0 0
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Le modé¢le complet dans 1’espace d’états, [14]

u 0.3356 1.3181 0 9.80665 0 0 0 0 0 U
w 1.7916 3.9003 9.8215 0 0 00 00 W
q 0.702 3.5375 11392 0 0 o0 o0 o0 4
0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0
= 0 1 0 9.8215 0 0 0 0 0
B 0 0 O 0 0 0.10690.1962 1 0.9948 I
p 0 0 00 O 1.2213 19155 1.0096 0 p
r 0 0 00 O 17255 0.0919 1.7198 0 r
® 0 0 00 O 0 1 0 0 ®
0.7436 6.8728 0 0
3.7855 0 0 0
47.917 0 0 0 5,
0 0 0 0 5
+0 0 0 0 5T (2.56)
0 0 0 1.1855 5“
0 0 8.348 0 T
0 0 4.24 2.1272
0 0 0 0
Par identification de la représentation de I’espace d’états : X = AX + BU
Ou, A est la matrice de transition B = matrice d’entrée.
C =matrice de sortie D=0 en général
0.3356 1.3181 0 9.80665 0 0 0 0 O
1.7916 3.9003 9.8215 0 0 00 O O
0.702 3.5375 11.392 0 0 00 O O
0O 0o 1 O 0 0 0 0 0
A= 0 1 098215 0 0 0 0 0
0O 0 0 O 0 0.1069 0.1962 1 0.9984
0 0 00 O 1.2213 19155 1.0096 O
0 0 00 O 17255 1.9155 1.7198 0
0 0 00 O 0 0.0919 1.7198 0
0.7436 6.8728 0 0
3.7855 0 0 0
47.917 0 0 0
0 0 0 0
B= 0 0 0 0
0 0 0 0
0 O 8.348 0
0 O 4.24 2.1272
0 0 0 0
U=[ b, o7 &g 6r]T X=[u wgq 0 Bpr (p]T
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I11.1- Introduction :

La théorie de la Commande “Robuste” des Systémes Linéaires a connu un essor
remarquable durant ces dix derniéres années. Sa popularité gagne aujourd’hui le milieu
industriel ou elle se révele un outil précieux pour I’analyse et la conception des systémes
asservis. Cette percée rapide tient a deux atouts majeurs:

— son caractere appliqué et son adéquation aux problémes pratiques de 1’ingénieur
automaticien,

— sa contribution a la systématisation du processus de syntheése d’un asservissement.

Pour apprécier 1’originalité et 1’intérét des outils de Commande Robuste, rappelons
qu’un asservissement a deux fonctions essentielles:

— fagonner la réponse du systéme asservi pour lui imprimer le comportement désiré,

— maintenir ce comportement face aux aléas et fluctuations qui affectent le systeme
pendant son fonctionnement (rafales de vent pour un avion, usure pour un systeme
mécanique, changement de configuration pour un robot, etc.). Cette seconde exigence est
qualifiée de “robustesse a I’incertitude”. Elle revét une importance critique pour la fiabilité¢ du
systeme asservi. En effet, ’asservissement est typiquement congu a partir d’un modele
idéalisé et simplifié¢ du systéme réel. Pour fonctionner correctement, il doit donc étre robuste
aux imperfections du modele, c’est-a-dire aux écarts entre le modele et le systeme réel, aux
dérives des parameétres physiques, et aux perturbations externes. L’avantage essentiel des
techniques de Commande Robuste est de générer des lois de commande qui satisfont a la
double exigence mentionnée ci-dessus. Plus précisément, étant donné une spécification
fréquentielle du comportement désiré et une estimation de 1’ordre de grandeur de 1’incertitude,
la théorie évalue la faisabilité, produit une loi de commande adaptée, et fournit une garantie
sur le domaine de validité de cette loi de commande (robustesse). Cette démarche de synthése
est systématique et tres générale. En particulier, elle est directement applicable aux systémes a
plusieurs entrées/sorties.

Dans une certaine mesure, la théorie de la Commande Robuste réconcilie I’ Automatique
Classique a dominante fréquentielle (Bode, Nyquist, P.LLD.) et I’Automatique Moderne a
dominante variables d’état (Commande Linéaire Quadratique, Kalman). Elle combine en effet
le meilleur des deux. De 1’Automatique Classique, elle emprunte la richesse de 1’analyse
fréquentielle des systemes. Ce cadre est particulierement favorable a la spécification des
objectifs de performance (qualité du suivi ou de la régulation), de bande passante (domaine
d’action de I’asservissement) et de robustesse. De 1’Automatique Moderne, elle hérite la
simplicité et la puissance des méthodes de synthese par variables d’état des asservissements.
Grace a ces outils systématiques de synthése, 1’ingénieur peut désormais imposer des
spécifications fréquentielles complexes et obtenir directement un diagnostic de faisabilité et
une loi de commande approprice. Il peut ainsi se concentrer sur la recherche du meilleur
compromis et analyser les limites de son systéme.

II1.2- La commande LQG : [15]

La commande LQG présente I'intérét de s'appliquer a des systemes dont I'état n'est pas
mesuré. Développée au début de la seconde moitié du 20°™ siécle et appliquée lors du
programme spatial Apollo pour la stabilisation de lanceurs, elle est apparue comme la




CHAPITREIN Tec/zm'quas‘ de contrile

premicre méthode générale pour l'asservissement des systemes multivariables. De ce fait, elle
a connu un grand succes comme en témoigne les nombreuses publications sur le sujet. Depuis
la fin du 20°™ siécle, la commande H, apparait comme un sérieux concurrent pour
l'asservissement robuste des systémes multivariables. Néanmoins, la commande LQG n'en
demeure pas moins un standard industriel.

111.2.1- Formulation :

Soit le systéme dynamique stochastique d'équation d'état :

{szx+Bu+v 3.1)

y=Cx+w

Ou le bruit d'état vet le bruit de mesure w sont des bruits blancs centrés de variance
E{vvT}=V>0 et E{ wwT}=W>0 . Le probléme LQG consiste en la minimisation du critére :

J(xo, to,w) = lim, . E {é f_t’tco(xTQx + uTRu)dt} (3.2)

Ou Q et R deux matrices de pondération avec, Q=Q" >0 et R=R"™> 0. Du fait des entrées de
bruit v et w, les grandeurs u et x sont des grandeurs stochastiques. Comme critere, il est ainsi
naturel de s'intéresser a I'espérance d'une intégrale. Il est possible de considérer des critéres a
temps.

I11.2.2- Théoréme de séparation:

La solution de ce probleme de commande optimale de processus stochastique est bien
connue sous le nom de théoréme de séparation. Ce théoreme énonce que la solution du
probleéme est composée de deux parties :

- un observateur de Kalman permettant de donner l'estimée X de x qui est non biaisée et a
variance minimale,

- la commande par retour d'état u = KX a appliquer a X ou K est calculé en considérant le
probléme LQ correspondant (en enlevant v et w de I'équation d'état et E dans le critere).

Ce théoreme est intéressant dans la mesure ou il donne la solution du probleme complet
comme étant la réunion des solutions de deux problemes plus simples: celui de la commande
LQ et celui de I'estimation de Kalman.

L'estimée optimale X est donnée par l'observateur d'équation d'état :
=A% +Bu+Ki(y CX) (3.3)
Ou le gain de Kalman est :
K = PCTW™? (3-4)
Avec Pr la solution de 1'équation algebrique de Riccati :

PrAT + AP, PiCTWTICP +V =0 (3.5)

*
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La commande étant donnée par u = K X, on peut réécrire les équations de la
commande d'entrée y et de sortie u :

{9? =(A BK K/ C)2+Ky

3.6
u= Kx (36)

Le suivi d'une consigne y* se fera par la loi de commande u=C (s)(y*-y) ou la fonction
de transfert du correcteur est :

C(s) = K(sI A+BK+K;C)™! (3.7)

Ses équations d'état sont :

{;? =(A BK K;C)%+Kse (3.9)

u= Kx
Ou:e =y y.Notons que ce correcteur LTI a le méme ordre que le processus.

En employant cet estimé comme s’il était la mesure exacte du vecteur d’état, pour
résoudre le probléme de commande optimale linéaire déterministe (méthode LQ) ; soit :[16]

u= K.Xx
Avec :
K.=R'BTP
pasatp poR-ip" (39)
P.A+A'P. P.BRT"B'P.+Q=0

La figure 3.1 représente la structure du correcteur LQG dans la boucle de régulation.

poTTTTTTTT T i
£ ' -
: & i
‘ : f :
A ' ] !
Sj'ﬂt‘ﬂ'ﬁ‘ . Af :
: ¢ a i
[} B {'lll'-r '?_ljr . - ('_ :
E 4l :
A (Estimateur L
I -
Retour d'dat

Figure 3.1 : Structure du controleur LQG
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La représentation d’état du correcteur LQG s’écrit :

%\ (A BK. K. +KDK Kp\ (2
:< c RpCr DK f)( ) (3.10)
u K, 0/\y

111.2.3- Choix des pondérations

I11.2.3.1- Généralités

Le réglage du correcteur LQG nécessite la donnée de quatre matrices de pondération : Q
et R pour le retour d'état ; V et W pour l'estimateur. La méthode de réglage la plus simple
repose sur un réglage séparé : régler V et W de sorte que 1'état soit « bien » reconstruit et
régler Q et R pour avoir un « bon » retour d'état. Si les dynamiques de la régulation sont
relativement lentes devant celles de 1'observation, on peut supposer que I'état est parfaitement
connu du point de vue du retour d'état et la commande sera robuste (marge de module €gale a
1). Si cette hypothese n'est pas respectée, et ce sera le cas des que vous souhaiterez obtenir un
régulateur avec des dynamiques élevées, la robustesse n'est plus assurée. La méthode de
réglage des pondérations Q et R du retour d'état vue au paragraphe précédent reste valable.
Abordons la question du réglage de l'estimateur avant de présenter les méthodes de
recouvrement du gain destinées a rendre robuste la commande LQG.

I11.2.3.2- Réglage de l'estimateur d'état :

L'estimateur d'état s'appuie sur la commande u et sur la mesure y du systéme pour
donner l'estimée de 1'état la plus plausible, compte-tenu des incertitudes et bruits affectant le
modele et la mesure.

Une premicre approche du réglage du filtre concerne le cas ou I'hypothese de départ sur
le mod¢le est respectée ; c'est-a-dire que le seul défaut du modele est d'étre affecté par des
signaux stochastiques blancs. Dans ce cas, le réglage se fera directement par une évaluation
des variances des bruits. Evaluer le bruit de mesure w en observant y est direct ; ce qui n'est
pas le cas du bruit d'état v. Ce bruit peut étre attribué a la commande u en choisissant :
V = BV,,BT, avec V,la variance du bruit de mesure.

Cependant, la principale source de bruit d'état d'un modele provient généralement des
erreurs de modélisation qui sont déterministes et non stochastiques. Néanmoins ces erreurs de
mod¢lisation sont généralement mal connues et il n'est pas aberrant d'en tenir compte
globalement grace a un terme stochastique. La validation du filtre de Kalman peut alors se
faire en simulation en introduisant des erreurs sur le modéle telles que des variations sur ses
parametres.

I11.2.3.3 Loop Transfert Recovery :

La présence d'un observateur fait que les propriétés de robustesse du correcteur LQ ne
sont plus valables [17]. Les méthodes de Loop Transfert Recovery (LTR ou en Francais
recouvrement du transfert de la boucle) consistent a modifier les conditions de la synthése
afin de se rapprocher du transfert qui serait obtenu avec un retour d'état LQ. Si ce transfert est
obtenu, la robustesse est alors assurée. Depuis les premiers travaux de Doyle et Stein en 1981
[18], de nombreux travaux ont été menés sur ce sujet. C'est cette premicre approche qui est
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présentée ici. Elle a l'inconvénient de ne pas convenir aux systémes a déphasage non-minimal
(systemes possédant des zEros a partie réelle positive.).

La méthode de recouvrement repose sur I'écriture de la matrice de covariance V de la
forme :

V=V, +qBB" (3.9)

On montre que le gain de la boucle ouverte C(s)G(s) tend vers K(sI-A)'B, celui du
régulateur LQ, lorsque q tend vers l'infini. Ainsi, a partir d'un correcteur initial reposant sur
les pondérations V et W, on augmente petit-a-petit q jusqu'a obtenir la robustesse suffisante.

Une approche duale consiste a retoucher le gain du retour d'état en choisissant la
matrice de pondération Q de la forme :

Q=Qo+q’C'C (3.10)

La méthode reste la méme : on augmente q jusqu'a obtenir la robustesse désirée. Dans
tous les cas, l'augmentation de la robustesse se fait au détriment des performances et un
compromis doit étre trouvé.

II1.3- La commande H,. :

I11.3.1- Introduction

Les techniques de la commande robuste multivariable, développées depuis les années
1980, permettent de résoudre de nombreux problemes de commande avec des temps de
développement assez limités. Elles ont fait leurs preuves sur des problémes réputés difficiles
(flexibilités, non-minimum de phase) et sont maintenant considérées comme un standard dans
I’aéronautique et dans le spatial [19,20,21].

La commande Hoo (appelée encore commande fréquentielle avancée ou commande
robuste multivariable) est une nouvelle approche de 1’Automatique Fréquentielle, elle a été
initiée par Zames au début des années 80 et développée, en particulier par Doyle, Glover,
Khargonekar et Francis [22],[23],[24]. Elle est devenue ces dernicres années une des
méthodes phares de la « commande robuste » [25], elle est utilisée pour mise au point rapide
de lois de commande robustes des systémes linéaires stationnaires et multivariables [25],[26].
Elle prend une place de plus en plus importante parmi les méthodes de synthese de
contrbleurs. Dans cette approche, I’un des points intéressants est qu’elle permet de prendre en
compte, a priori et explicitement, des spécifications fréquentielles et temporelles du cahier des
charges, qui est ainsi traduit directement sous forme d’un critére mathématique a vérifier [26].
Celui-ci est formulé en utilisant la norme H,, d’ou le nom qu’on donne a cette méthode de
synthése. La synthése du contréleur qui satisfasse ce critére se fait algorithmiquement par
résolution du probléme d’optimisation en exploitant la puissance de calcul des ordinateurs
actuels.

La commande Hoo posseéde plusieurs avantages parmi eux :

- que la commande prend en compte des spécifications temporelles et fréquentielle du
cahier de charge.

- Le critere est construit directement du cahier de charge (la traduction des
spécifications en termes de gabarits fréquentielle correspond aux pondérations).

=
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- Elle permet de synthétiser des correcteurs qui prennent en compte a la fois les
spécifications robuste et les spécifications de performance.
- Elle permet de traiter simplement la commande des systémes MIMO.

111.3.2 Le probléme standard :

Les approches modernes de la commande multivariable s’appuient sur des schémas de
synthese standards. Ces schémas, introduits par J.C. Doyle [27], ont I’intérét de regrouper les
deux problémes classiques de 1’automatique sous une forme unique : le suivi de consigne et le
rejet de perturbation, pour une multitude de configurations possibles. Les techniques de
synthése proposées dans ce cadre standard peuvent s’appliquer & de nombreuses situations.
Elles permettent de synthétiser des lois de commande multivariable de maniére quasiment
aussi simple qu’en monovariable.

w :
P(s)

u o
K (s)

Figure 3.2 : Mode¢le standard pour la synthése de correcteur LTI

Ou:
Le vecteur z est choisi pour caractériser le bon fonctionnement de 1’asservissement et y

représente les mesures disponibles pour élaborer la commande.

Considérons le systéme linéaire multivariable P(s) disposant de deux canaux de
signaux:

— le canal de performance ou d’incertitude, d’entrée v et de sortie z,
— le canal de commande, d’entrée u et de sortie y.

Notons Gp(s) le systeme en boucle fermée, bouclé par une loi de commande u = K(s) y.
L’algorithme itératif de Glover-Doyle [28,29] basé sur la résolution d’une équation de
Riccati, permet de synthétiser un correcteur linéaire K(s) de maniére a minimiser la norme H,

En notant y I’indice de performance obtenu, on a ||Gpds)||co<y. IlIs ont 1’avantage de
nécessiter des hypotheses légerement moins fortes sur le systeme. Le théoréme du petit gain
permet alors d’affirmer que le systéme présenté sur la figure 3.3 est stable pour toute

. . L. 1, s o
incertitude vérifiant || (s)[joo < v C’est pour cette propriété que la commande H,, est qualifiée

de robuste: il est possible de synthétiser un correcteur stabilisant le systéme incertain
s’écrivant sous la forme d’une LFR entre des dynamiques connues P(s) et une partie
incertaine bornée (s). En réalité, cette propriété de robustesse a une portée pratique limitée.
En effet, les systemes physiques comportent de nombreuses incertitudes qui font que le
systéme incertain (s) a une structure bien particuliere. Ne pas tenir compte de cette structure
entraine un fort pessimisme qui limite I’intérét de cette condition de robustesse.

&
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La matrice de transfert P(s) qui représente un systetme LTI modélise les interactions

dynamiques entre deux ensemble d’entrées et deux ensembles de sorties comme suit :

(v =P (5 = (o =) (5 a1

Le systéme P admet la représentation d’état suivante :

x(t) = Ax(t) + Byw(t) + Bou(t)
z(t) = Cyx(t) + D;;w(t) + Dy u(t) (3.12)
y(©) = Cx(t) + Dayw(t) + Dapu(t)

Avec: x(t)€ R™,n le nombre d’état.

w (t)€ R™!, m,le nombre d’entrées exogenes.
u (t)€ R™2?, m,le nombre de commandes.

z ()€ RP1, p,le nombre de sorties régulées.

y (t)€ RP?, p,le nombre de mesures.

Ainsi, le transfert boucle fermée de w a z est donné par la Transformation Linéaire
Fractionnelle (LFT):

Fy(P, K) = P11(s) + Pi2(S)K(s)(sl Py, (S)K(S))_l-Pm(S) (3.13)

ﬂ['.-:}

P(s)

K{s)

Figure 3.3 : Mod¢le standard avec incertitude
Plus classiquement, la synthese Hoo est utilisée de maniére a modeler les transferts en
boucle fermée afin de conférer au modele nominal certaines performances. Deux méthodes
classiques de synthése, sont présentées dans les paragraphes qui suivent. L’analyse de la
robustesse sera alors faite a posteriori en tenant compte précisément de la structure des
incertitudes. Précisons que des méthodes de synthése de correcteurs pour des modeles
incertains sont disponibles. Elles sont toutefois d’une utilisation plus délicate que la synthese
Heo [30].
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L’ordre du correcteur obtenu est égal a celui du systeme. Compte-tenu des pondérations
introduites dans le modele augmenté, les syntheses standards aboutissent a des correcteurs
d’ordres relativement élevés. Ces réductions d’ordre ne garantissent pas la stabilité et les
performances du systeme asservi obtenu avec le correcteur d’ordre réduit ; il est donc
conseillé d’analyser les performances du systéme obtenu et de limiter la réduction d’ordre a
un niveau permettant de ne pas trop dégrader les performances.

111.3.3-Formulation H.. par Loop Shaping

Les spécifications fréquentielles peuvent s’exprimer par des contraintes sur le profil de la plus
petite et plus grande valeur singuliere du transfert en boucle ouverte GK(s).
on peut raisonner en termes de contraintes sur ’allure des fonctions 0, (S(jw)) et
Omax (T (jw)). Ces contraintes sont de la forme:
Umax(s(jw)) < |W5|_1 (3.14)
Umax(T(iw)) =< “/VTl_1
Ou sécrit autrement :
”WSS”oo <1 (315)
IW:Tll,, <1
Ou Ws et Wrsont des fonctions de pondérations spécifient 1’allure désirée suivant la figure
suivante.

sl sl

5] / wss|,
0dB ’ ?';—1:_ ” 0dB| L 2 0 dB i —

o] —=3¢ @ o | @ om| @

Figure 3.4- Allure des fonctions de pondérations

La figure montre la forme des foncions S(s),T(s), Ws et Wy pour atteindre une bonne
performance et une bonne robustesse vis-a-vis les bruits hautes fréquence et la dynamique
négligée. Ce concept est principale pour designer le contrdler optimal H,..

I11.3.3.1- Résolution du probléme H, :

Cette section présente les techniques de résolution par variable d’état des problémes H, sous-
optimaux et optimaux. L’approche est donnée par la technique DGKF offre un cadre
méthodologique riche et la mieux adaptée au calcul numérique pour la résolution de
problémes de commande. Elle marque un pas décisif vers une synthése systématique des
asservissements robustes. Nous reprenons donc ici les notations usuelles pour la forme
standard exprimée en espace d’état.
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La représentation d’état du systéme augmenté, est donnée classiquement sous la forme

suivante :
x(t) A B; By1|x(®)
P P D D C _
29| =6 D Duo|[wod|= [0 2=t 02|+ [ et o mB
y(® Ca Dz Dal|u(®)

(3.16)

On supposera que :
1xXmz2, 2Xm1l
D, € P¥XMe D, € pexm

avec my = p, et p; = m,. Enfin n désignera la taille de 4, i.e., I’ordre du systéme P(s).

La solution par variable d’état n’est applicable que sous les hypotheses suivantes.

Théoréme 1 : le probleme H,standard a une solution si et seulement si les cinq conditions
suivantes sont remplies:

n’a pas de valeur propre sur ’axe

A —2B,BT B,BY
(1) La matrice H, = < Yy "5iby ba 2)

crc, AT
imaginaire.

(2) I existe une matrice symétrique positive définie X solution de I’équation de Riccati c’est-

a-dire ATX + XA+ X(y™2B,BT B,BD)X+clIc,=0. (3.17)
AT ~2c,cr c,ct

(3) La matrice J = T Vot "2 1n’a pas de valeur propre sur |’axe
B; B, A

imaginaire.

(4) 1l existe une matrice symétrique positive définie Y solution de I’équation de Riccati
AY +YAT +Y(y~2C,CT  C,c)Y+BIB, =0 (3.18)

(5)Amar (X Y,) < ¥2. Qui indique que les valeurs propres du produit de la solution des deux
équations de Riccati sont inférieur a y2.

Théoréme 2 : Sous les hypotheses (1)-(5) ci-dessus, il existe un compensateur K(s) qui
stabilise le systéeme de maniere interne et assure ||F;(P(s), K(s))ll, <y si et seulement si:
(1) les équations de Riccati

ATX + XA+ X(y?B;BT B,BD)X+CIc,=0 (3.19)

AY + YAT + Y(y~2C, ¢ C,c)Y +BIB, =0
ont des solutions stabilisantes X, et Y,,, respectivement.
(i1) Ces solutions vérifient de plus
X =0; Yoo = 0; Apax (XY < y2 (3.20)
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L’existence de solutions stabilisantes traduit la contrainte||Fj(P(s), K(s))|l., < y alors que les
conditions de positivité assurent la stabilité interne.
Théoréme 3 : Supposons (1)-(5) et soit y> yop . Alors le compensateur

K.(s) =C.(sI A, B, (3.21)

Avec
A.=A+ (y?B,BI B,BDX, (U 1y ?Y.X,)"tY.CIC, (3.22)
B.=({ vy ?Y.Xx,)"tv.cl; c.= BIXx, (3.23)

Stabilise le systéme de manicre interne et satisfait

IF1(P(s), K (SNl < ¥ (3.24)
Cette solution particuliere du probleme H,, sous-optimal est appelé compensateur central.

I11.3.3.2- Synthese H,, pondérée :

Une mise en ceuvre possible de la synthese H,, consiste a introduire des fonctions de
pondérations sur les entrées exogenes w et les sorties régulées z. Il s’agit donc de bien choisir
ces filtres de pondération afin d’obtenir les propriétés désirées en boucle fermée. Il est
important de souligner dans ce contexte que les fonctions de pondération peuvent étre placées
a différents endroits a I’intérieur du systeme augmenté, de maniere a avoir une matrice de
transfert pondérée entre les entrées exogeénes w et les sorties a minimiser z.

Considérons a cette fin le schéma de la (Figure 3.4), dans lequel :

e [l'erreur ¢ est pondérée par le filtre W, (s) ;

e la commande u est pondérée par le filtre W, (s) ;

e la perturbation d est la sortie d'un filtre W5(s).

24

wi [

Figure 3.4- systéme asservi pondéré.

En se référant au probléme représenté par le schéma ci-dessus, les variables sont reliées

Zl Wl GW3 G T
\ZZ O 0 Wzl lwll (325)
y 0 W, Gllu

par :

&
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En éliminant u et y, on peut calculer la matrice de transfert du systéme interconnecté, on
obtient :

T, _< W;Ss W,S;GW; ) (2.26)

wo W,S.K W,S.KGW;
Ou les fonctions de sensibilité en entrée et en sortie sont :
S,=U+KG)tet S;=U+GK)™?!

Dans le cas d’un SISO et pour assurer que ||T,, |l <y alors les quatre conditions
suivantes sont verifiées :

WSl <y Vo€ , ISG)l <t (2.27)
IW,SGWo) |l <y  VYwe , |Sw)G(w)| < Wm (2.28)
IW,SK|l, <y Vwe , |S(w)K(w)| < |w2(ij)| (2.29)
IW,SKGWs |, <y  VYw € , |SGw)K(w)G(jw)| < m (2.30)

On voit donc que les réponses fréquentielles de chacune des fonctions S, SK, SG et SKG sont
contraintes par un gabarit qui dépend des fonctions de pondérations choisis, ce choix requiert
en générale plusieurs essais et il est difficile de donner des regles absolues qui fonctionneront
dans tous les cas. Néanmoins, il existe quelques guides pour le choix initial, qu’il faudra
¢ventuellement affiner par la suite :

e le gabarit sur la fonction de sensibilité S entre la consigne et I’erreur nous permet de
fixer plusieurs aspects de I’asservissement. On prend en général un passe-bas d’ordre
1 de la forme :
2t
Wy =E— (3.31)
La pulsation w;pour laquelle le gabarit possede un gain unitaire peut étre interprétée
comme la bande passante minimale souhaitée. La précision du systéme est assurée par
un faible choix de &; aux basses fréquences. Enfin la valeur de M; aux hautes
fréquences limite le maximum de la réponse fréquentielle de S, ce qui impose une
marge de module au moins égale a 1/M;.
e Le gabarit de SK entre la consigne et la commande permet de limiter 1’action du
contréleur lui-méme. On prend typiquement un passe-haut d’ordre 1 de la forme :
w, = ﬁ (3.32)
L’amplitude de |SK |aux basses fréquences est essentiellement limitée par les capacités
de I’actionneur ; le gain M, est choisi en fonction. La pulsation w,perme de régler la
bande passante du controleur ; au-dela de cette pulsation, un certain roll off est censé
atténuer les hautes fréquences. Enfin on rend le filtre propre grace a une faible valeur
de &,, qui introduit un pole aux hautes fréquences.

=
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Le gabarit sur |SG|fait intervenir les deux filtre Wiet W5. On choisit en général
W constant et faible pour régler I’atténuation aux basses fréquences mais on peut aussi
choisir un filtre variable afin de modifier le comportement de |SG| aux moyennes
fréquences.

Le gabarit sur |SKG|fait intervenir les deux filtre W,et W5. Dans ce cas, on cherche
essentiellement a améliorer la stabilité robuste face aux dynamiques négligées.

111.3.3.3- Mise sous forme standard :

Une fois choisis les filtres de pondération, il reste a mettre le probleme ainsi défini
sous forme standard, c’est-a-dire a identifier le schéma bloc de la (Figure 3.6 et 3.7). Il est
possible donc de générer un nouveau modele appelé modele augmenté donné par :

A4; 0 0 0 0 B
By; Aws 0 O By Bw1Dg
0 0 Ay, 0 0 Burs
BwsC; 0 0  Apys BwsDg
P = Dy1Cs Cw1 0 O Dy Dy3Dg (3.33)
0 0 Cy 0 0 Dy»
Dy3C; 0O 0 Cws 0 Dy3Dg
C;c 0 0 0 I Dg
Avec
Ag BG] Ay BWl] [sz sz] Aws Bws
G = ;Wi = W, = ;= 3.34
¢ Dol 1Tl Dul’ 2T lCw Duwol T lCws Dyal P

On note ici que ordre du systeéme augmenté P est la somme des ordres de G et des
différentes fonctions de pondération.

Sous réserve que les hypotheses (1)-(3) soient vérifiées, on peut directement appliquer
I’algorithme de y  itération pour déterminer si 1’atténuation y = 1 est faisable. Si oui, le

probleme de sensibilité mixte de critere

w;S
w,KS
w3 T

I (P.K)l.= <1 (3.35)

o]

est solvable et les formules du compensateur central fournissent une solution
particuliére d’ordre égal a I’ordre du systéme augmentg.
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+ P(s) . > w1 (s) s )
| 1
» W2(S) — . F
+
——-;’ﬁ“*. < F W3 (s)

= i ; 2y

W =i _
1
u

Figure 3.5-Forme standard de sensibilité mixte S/KS/T

Pour conclure, le probleme de sensibilité mixte consiste a trouver un compensateur K(s) qui
assure la stabilité interne de la boucle (Figure 3.5) et satisfasse :

w; S
w,KS
w3 T

”Tzw(s)”oo = <1 (3.36)

I11.3.3.4- Synthése de la commande d’un contréleur a deux degrés de liberté :
On cherche souvent a ce que le systéme en boucle fermé se comporte comme un modele de
référence F qui satisfait déja un ensemble de spécifications, notamment temporelles. Dans un
contexte ,, on minimise alors 1’écart entre le modele de référence et le systeme bouclé sur
une bande de fréquence donnée. On considere pour cela le modele de synthese de la figure
suivante dans lequel :

e [’erreur d’appariement avec le modele F est pondérée par le filtre W, ;

e [acommande u est pondérée par le filtre W, ;

e La perturbation est la sortie d’un filtreW; .
Le contréleur K = [K; K] est un contréleur a deux degrés de liberté.

2] )™
W,

W, 3
wy vy K u + d + + £ Z
» 1 - G Wi —s
Vv, | K, i
F

Y

Figure 3.6- Mod¢le de synthése ., a deux degrés de liberté.

Le transfert T,,,de w a z est alors donné par :
[W1(556K1 F) W S;GW;5 ]
TZW =

W,S,K, W, S, K,GW; (3.37)

o
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Ou les fonctions de sensibilité en entrée et en sortie sont :

Se == (I KzG)_l et SS == (I GKz)_l (338)
On retrouve des transferts relativement similaires a ceux du contréleur précédent, et les guides
énoncés précédemment restent valides.

=
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C/zap[lre IV Simulation et interprétation des résultats

Dans ce chapitre nous allons présenter les applications des commandes précédemment
introduites mais nous commencera par I’étude en boucle ouverte du systeme.

IV.1 Analyse en boucle ouverte du systéme linéaire :

Appliquons a I’entrée du processus un signal de type échelon unitaire sous forme [l(; 2]

: 0, t<0 L , ‘
ouu(t) = {1 £>0 Un tel test est largement utilisé pour 1’analyse des systémes car on

considere que ’action des perturbations est similaire a un signal saut.
IV.1.1- mode longitudinal :

"J L CtethaH

To Workspace

State-Space

aircraft
commande dynamigue

output

L - 5

Clock To Workspace

Fig 4.1- représentation du mode longitudinal

e Les réponses indicielles du systeme :
On prend deux états lors de 1’étude de systeme, la vitesse linéaire ‘u’ et 1’altitude h
pour le mode longitudinal.

a- Action sur I’élévateur :

%<Laréponse indicielle de la witesse inéare L [m/s]: 4L éponse indicielle de |a hauteur b [m)s
il ' ; - 120 - ; - ;
— U{ms) : : . .
réference 100k TR SPTURTO TP ST
Wi delta e 5 : '
. deka T ap b e ST s R
S S [ —Hm
U fu : Wy S . 3 rEférence
gkt ........... .......... | 1] S ESSRPE PP ............ g dela e
i : : : : : } dea T
| : ; ; 1] SRS SRS SR ST e ]
2y P SRREREEEEEE e SRR : ; : :
b ﬂ
A ; i ; ; 0 i i i .
I il 40 £l Bl 100 0 70 10 i il 100
Temps (s) Temps (s)

Fig4.2- Réponse indicielle des €tats ‘u’ et “h’ a I’action sur I’¢lévateur (en boucle ouverte)

&




C/zap[lre IV Simulation et interprétation des résultats

a. Laréponse indicielle de la vitesse ‘u’: on remarque que la vitesse présente de
fortes oscillations pour s’annuler a la fin apres 39 secondes environ.

La réponse de I’altitude ‘h’: en actionnant 1’élévateur, on remarque que
I’altitude augmente pour atteindre une valeur finale (85 m) apres quelques
oscillations de fortes amplitudes, apres environ 28 secondes.

b.

b- Action sur la poussée :

%Z<La réponze indicielle de la vitezze inéaire U [m/s)> a0 #¢La réponze indiciglle de la hauteur b [m]:

i ' ' U fmés) ' ' ' '

4 N T S fgrence | | TOF - fhm e .
detaT | | gol.- 0
: delta & -

all. ,, ...... RS B ] SUUOS FORURUROS OTPROOOE H

: reférence
o[ A~ T b fe e
U ...................................... delta &

.2 I I I I ................................... .......... . :

Al T .......... B L S SRR ____________

B | 1 1 | y ; y

0 20 an B0 a0 100 40 &0 a0 10
Temps (s) Temps (s)
Fig4.3- Réponse indicielle des états ‘u’ et ‘h” a I’action sur la poussée (en boucle ouverte)

a. Laréponse indicielle de la vitesse ‘u’: on remarque des fortes oscillations les
premieres 35 secondes puis elles s’atténuent graduellement jusqu’a atteindre
une valeur finale nulle. (Le signe (-) revient aux conventions de direction
déja prise)

La réponse indicielle de 1’altitude ‘h’ : méme remarque, une augmentation
brutale pour atteindre une valeur finale (68 m) apres 39 secondes.

IV.1.2- Mode latéral directionnel :

etaPRPhie

To Workspace1

State-Space

Constant

=3
- o~ | %

phie
sorties

commandes dynamique de lavion

Clock To VWorkspace

Fig 4.4- représentation du mode latéral

Les réponses indicielles du systéme :
On prend deux états lors de 1’analyse du mode latéral, la vitesse de lacet ‘r’ et I’angle
de roulis .
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a- Action sur ’aileron :

%<La réponze indicielle de la vitezze du lacet [degdsz)s #<La réponze indicielle de 'angle de roulis [deg)>
' : | —— r(deg/s| ' ’ ! Phi (deg)
hirerce B0F e EferEncE
_ : delta a T T N T delta a
gl ol l N e
.......... 5l
........ 'IEI-
e N | N AR R S—
e R a0 &0 800
Temps (s) Temps (s)

Fig4.5- Réponses indicielles de la vitesse de changement de lacet « r » et I’angle de roulis
« ® » (en boucle ouverte) a une action sur 1’aileron.

a. LA vitesse du changement du lacet « r »: sur ce graph, on remarque que la vitesse de
lacet augment séquentiellement jusqu’a sa valeur finale en 49 secondes.
b. L’angle de roulis : Le temps de réponse est d’environ 48 secondes.

b- Action sur la gouverne de direction :

%<Laréponse indicielle de la vitesse du lacet [deg/s]> %<La réponze indicielle de 'angle de roulis [deal>
1 : 1 :
i L :
AT .................................
"""""" L E RIS TURTRTNS JUTONINS
: r [dea’s] Al SUUURRUTE RN Phi [deg]
: référence : : reférence
: delta r At Gl REREERREEE . deltar
4 . X : delta a 5 L ; : delta a
0 20 40 EO 30 100 0 20 40 B0 80 100
Temps (s) Temps (s)

Fig4.6- Réponses indicielles la vitesse de lacet « r » et de I’angle de roulis « @ » (en boucle
ouverte) a une action sur la gouverne de direction.

a. La vitesse de lacet : est au début nulle puis elle augmente jusqu’a sa valeur finale
dans 48 secondes environ. Le signe (-) est dicté par la direction que prend le vecteur
vitesse par rapport au repere.

b. L’angle de roulis : Le temps de réponse est d’environ 48 secondes.

Conclusion : I’étude du systéme en boucle ouverte nous a permis de conclure les
sorties ont modes transitoires tres lents traduits par des temps de réponse trés grands et
différents. Ils présentent de grandes oscillations qui doivent étres controlées.
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IV.2 Application de la commande LOQG sur le systéme linéaire :

La théorie de la commande linéaire quadratique gaussienne est maintenant appliquée au
modele. Les gains K¢ et K sont calculés a partir des matrices de pondérations :

Quonge=( 12 0 0
0 6 0
0 0 6
0 0 0
L0 0 0
-
Qra= (1200 0 0
0 60 0
0 0 60
L0 0 0

0 0 Riong= [100 o]
0 0 0o 1
0 0

12000 0

0 120

0 Rpa= [100 0]
0 0 1
0

1200

IV.2.1- Mode longitudinal :

At

Gain

Fig4.7- Représentation du mode longitudinal avec un régulateur LQG

1V.2.1.1-Etude de stabilité :

*<Réponsze indiciele de la vitezse hnealre u [mfs])
T T T T

#<Réponze indicielle de la vitezze néaire U [mis)>
T T T T

15 T T
1 [\\ H -
: : U [mds)
................................................................................. : : T
: 05 : delta-e
............................................................. = : deltat
U {ms's) R
référence ] P A S S S
................................................................ deltae :
: deltat :
E i i i —1 — 05 1 i 1
0 2 4 B g 10 12 14 16 18 20 0 2 4 B g 10 12 14 16 18 20
*#<Réponze indicielle de la hauteur [m) > Z<Rep dicielle de la h [m] >
15 T T T T T 1.2 T
: : : 1 :
: : . [T T S OO UPUDEPUUPR BTN H [m)
B T H : référence
............ i 0g : delae
: : H i) T S S CRRREE deltat
: E : référence ozl 2 > :
: : : delta-e : : :
: : : deltat 0l S O T
: : : D2k e R L e
; H i i i 04 i i i
0 2 4 [ g 10 12 14 16 18 20 2 4 E g 10 12 14 18 18 20
Temps (s) Temps (s)

Action sur ’élevateur

Action sur la poussée

Fig4.8- Réponse indicielle du mode longitudinal avec un régulateur LQG
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Chapitre IV Simulation et interprétation des résultats

e Action sur I’élévateur : en actionnant le systéme par un échelon unitaire, on remarque
que I’altitude augmente graduellement pour atteindre la valeur finale dans des temps
de réponses plus raisonnables tandis que la vitesse linéaire est presque nulle.

e Action sur la poussée : sur ce graphe, on voit que seulement la vitesse ‘u’ est excitée
par la commande de poussée Ot elle augmente de 0 jusqu’a sa valeur finale, aprés
environ 9.5 secondes, alors que I’altitude garde sa valeur initiale.

Les valeurs propres du systeme avec le correcteur en boucle fermée sont tous a parties réelles
négatives

Valeurs propres amortissements Pulsations (rad/s)
-0.447 1.000 0.447
-1.450+ 1.720i 0.645 2.250
-1.450 - 1.7201 0.645 2.250
-2.660 + 1.700i 0.843 3.160
-2.660 - 1.700i 0.843 3.1600
-7.630 + 4.5901 0.857 8.900
-7.630 - 4.590i 0.857 8.900
-12.800 + 7.750i 0.855 15.000
-12.800 - 7.7501 0.855 15.000
-23.700 1.000 23.700

Tableau 4.1: valeurs propres du systeme avec un correcteur LQG (mode longitudinal)

Poles-Zéros

I'axe des imaginaires (seconds '1)
n o

=
=

-15
25

I'axe des réels (seconds'1)

Fig4.9- poles du mode longitudinal avec un régulateur LQG

Et les pdles du systeme sont tous stables (ils se trouvent tous sur le demi plan gauche)

Conclusion : La stabilité interne du systéme est ainsi garantie.
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VI1.2.1.2-Etude de robustesse :

Pour que le contréleur congu soit robuste, le systéme en boucle fermé doit retrouver les
exigences de stabilité et de performance requis pour toute valeur incertaine que peut prendre
les parametres. Pour le vérifier on procede au calcul des bornes supérieure et inferieure des
performances dans « le cas le plus contraignant » d’incertitude sur le systeme. Pour ce faire on
doit ajouter un parametre d’incertitude au systéme nominal (sans correcteur). Le parametre
d’incertitude qu’on ajoute au systeme est égal a 1+25%. On obtient les résultats suivants :

parametre valeur interprétation
Borne 4.0000 >0 donc la stabilité du systéme face a I’incertitude
supérieure ) modélisée est garantie.
Marges Borne >1 ce qui veut dire que le systéme incertain est
g P 2.5036 garanti d’étre stable pour la valeur d’incertitude
de inferieure .
e mod¢élisée.
stabilité 5 — - —
Fréauence de C’est la valeur critique pour laquelle déstabilisation
requence | 6.7989*10° se produit, avec I’élément incertain proche de sa
déstabilisation .
valeur nominale

Tableau 4.2 : interprétations des valeurs des marges de stabilité (systeme+LQG)

Le systéme est robuste pour toute variation dans la gamme +25% et la plus petite
valeur déstabilisant le systeme se trouve quelque part entre 250% et 400% plus grande que
+25% c'est-a-dire entre +£62.20% et £100%. Une estimée de la variation du parametre
provocant la déstabilisation a 400% est d’une amplitude de -4.0000.

La sensibilité du systéme en respectant 1’élément incertain déja introduit est de 90%. En
augmentant ce parametre de 25% la marge de stabilité diminue de 23%.

Conclusion: le systeme posseéde une confortable marge de sécurité entre 250% et 400% de la
valeur du parameétre de variation anticipé £25% avant que le systéme devient instable.

Si on compare les valeurs singulieres du systeme nominal et celles du systeme avec le
contréleur LQG :

les valeurs singuliéres

80 1 1 1 1 L T 17T
VS du systeme nominale
60 — VS du sys+LQG
~
\\\“5
g 40 ,/—\
g 2 \-< T
= = T
g — \\
F 1] I~~~ —
)} 0 \‘\ \\~-
£ \\ .\\ \\
3 -20 - ~ -
1< ™~ §~~
=] \ -
K ™~ I
T 40 ™~ ~~L ]
> \\\\ -
\'\
60 SN
80

10? 10" 10° 10' 10° 10°

pulsations (rad/s)

Fig4.10- les valeurs singuli¢res du systeme nominal et le systéme commandé.

Le gabarit fréquentiel du systéme nominal ci-dessus illustre, les valeurs singulieres du
processus qui est mal conditionné. En effet, le gain principal maximal est éloigné du

&
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gain principal minimal & partir des petites fréquences. Par contre, le systtme commande
présente des valeurs singuliéres maximale et minimale trés rapprochée surtout en petite
fréquences.

diagramme de bode )
5_commande sur 'élévateur 5..commande sur la poussée
E T
50 0
~ 0 0
g i
- B
3 50 0
~
1] o
T i
A
0
T 100 -3 -2 -1 0 3 P -3 2 1 0 1 2 3 4
3 50 0
=
. e 0
£’ a
L'} ™ 0
- ™o
£ B )
£ 100 0 e
< -..l 0 \~\l
150 —LLY
Ti_wc-worst-case g,
-200 01— — T_rand - random samples
-250 0 I Il I

g . g 2 3 4 3 -2 4 0 1 2 3 4
10 10 10 10 10 10 10 1010 10 10 10 10 10 10 10

pulsations (rad/s)

Fig4.11- comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systéme incertain.

On remarque sur cette figure que les gains des échantillons aléatoires sont toujours
inferieur a celui du « worst case ».

Le gain d’un systeme incertain dépend de la valeur de son ¢élément d’incertitude. Ici le
mot ‘gain’ fait référence a la valeur singuliecre maximale de la matrice de réponse
fréquentielle. L’analyse du « worst case » (le cas le plus contraignant) revient a la
détermination du gain maximal parmi toutes les valeurs permises de I’élément incertain.

V1.2.2-Mode latéral:

b b i o

phi

x AZ

Gain

Fig4.12- Représentation du mode latéral avec un régulateur LQG
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VI1.2.1.1-Etude de stabilité :

5 Zdréponze indiciells de la vitesse de lacet r [degds)- Zeréponse indiciells de la vitesse de lacet r [deads]>
1
0 e :
I O A SR 1 [ (deg/s)
1 [degds) référence
- T N L SERERERERY : [&férence delta a
: : : delta a : delta r
B T L : : : :
delta r e R R L FEEEEERE
T . T o L L |
5 1 1 i L
0 2 4 E a 10 8 10
%<réponze indicielle de 'angle de roulis Phi [deg): #<réponze indicielle de I'angle de roulis Phi [deg)>
: . oat v .......... .......... Phi [deg)
: : FPhi [deq) (1= K ---------- T : référence
- : ; référence oal..o. . L __________ : delta a
delta a : : : deltar
delta r D2 b i R RRR ROt o sinnsinnn annsasn
U s ] 0 ;—H‘“‘rﬂ_ . :
5 i ; i : 02 : i ‘ :
0 2 4 E a 10 0 2 4 B 3 10
Temps (s) Temps (s)
Action sur les ailerons Action sur la gouverne de direction

Fig4.13- Réponse indicielle du mode latéral avec un régulateur LQG

e Action sur I’aileron : en actionnant le systéme par un échelon unitaire, on remarque
que I’angle de roulis @ qui augmente graduellement pour atteindre la valeur finale 1’
(poursuite de consigne).

e Action sur la gouverne de direction : sur ce graphe, la vitesse de lacet atteint sa valeur
finale au bout de cinq secondes environ et que 1’angle de roulis garde sa valeur initiale
nulle.

Les valeurs propres du systéme avec le correcteur en boucle fermée sont tous a parties
réelles négatives

Valeurs propres amortissements Pulsations (rad/s)
-0.936 1.000 0.936
-1.520 + 1.3801 0.740 2.060
-1.520 - 1.380i 0.740 2.060
-2.290 1.000 2.290
-3.400 1.000 3.400
-4.870 + 1.950i 0.928 5.250
-4.870 - 1.950i 0.928 5.250
-16.000 1.000 16.000

Tableau 4.3: valeurs propres du systéme avec un correcteur LQG (mode latéral)

&
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Poles-Zéros

[

I'axe des imaginaires (seconds '1)
o o

<o

4
-18

I'axe des réels(seconds'1)

Fig4.14- poles du mode latéral avec un régulateur LQG

Et les pdles du systéme sont tous stables (ils se trouvent tous sur le demi plan gauche)

Conclusion : La stabilité interne du systéme est ainsi garantie.

VI1.2.1.2-Etude de robustesse :

Le parametre d’incertitude qu’on ajoute au systeme est égal a 1£20%. On obtient les
résultats suivants :

parametre valeur interprétation
Borne 4.0000 >0 donc la stabilité du systéme face a I’incertitude
supérieure ) modélisée est garantie.
Marges Bormne >1 ce qui veut dire que le systéme incertain est
& . . 3.5577 garanti d’€tre stable pour la valeur d’incertitude
de inferieure e,
stabilité modélisée.
. C’est la valeur critique pour laquelle déstabilisation
Fréquence de 3 . 5 211 . ;
R 9.8893*10 se produit, avec I’élément incertain proche de sa
déstabilisation )
valeur nominale

Tableau 4.4 : interprétations des valeurs des marges de stabilité (systéme+LQG)

Le systéme est robuste pour toute variation dans la gamme +25% et la plus petite
valeur déstabilisant le systéme se trouve quelque part entre 356% et 400% plus grande que
+25% c'est-a-dire entre £89% et £100%. Une estimée de la variation du parametre provocant
la déstabilisation a 400% est d’une amplitude de -4.0000.

La sensibilité du systeme en respectant 1’élément incertain déja introduit est de 400%. En
augmentant ce parametre de 25% la marge de stabilité diminue de 100%.

Conclusion: le systéme possede une confortable marge de sécurité entre 356% et 400% de la
valeur du parametre de variation anticipé £20% avant que le systéme devient instable.

Si on compare les valeurs singuliéres du systetme nominal et celles du systetme avec le
controleur LQG :

&
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valeurs singuliéres
40 TTTTT

T T T T TTT
VS du systéme nominale

N — VS du sys+LQG
20 ~

30

20 ™~

valeurs singuliéres (dB)
. 3
y 4

2 ~.
N ~
~

-40

-50

50
10° 107 10" 10’ 10' 10° 10’

pulsations (rad/s)

Fig4.15- les valeurs singulicres du systeme nominal et le systéme commandé.

Le gabarit fréquentiel du systéme nominal ci-dessus illustre, les valeurs singulieres du
processus qui est mal conditionné. En effet, le gain principal maximal est éloigné du
gain principal minimal a partir des petites fréquences. Par contre, le systtme commande
présente des valeurs singuliéres maximale et minimale moins ¢€loignées en petite fréquences.

) diagramme de bode _
commande sur l'aileron 8p commande sur la gouverne de direction BN

20 o
0 \ Nl N NN
VTN !

20 N

r (degrés/s)

40

80 2 4 0 1 2 33 2 4 0 1 2 3
50

amplitude (dB)

0 S
=50

¢ (degrés)
/
/
/

N N
-100 I
— T_wc - worst-case N

-150 | — T_rand -random samples N

.200 [ [T T TTTIm T T T
10° 10” 10" 10° 10' 10° 10f0” 10” 10" 10° 10' 10° 10°

pulsations (rad/s)

™

Fig4.16- comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systeme incertain.

On remarque sur cette figure que les gains des échantillons aléatoires sont en majorité
inferieurs a celui du « worst case ».

Conclusion : Cette commande a permis au systeme d’améliorer ses performances
(temps de réponse, poursuite de consigne et découplage des états) et aussi sa robustesse.
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IV.3 Application de la commande H,, sur le systéme linéaire :

Les deux matrices S(s) et T(s) sont respectivement “la fonction de sensibilité” et “la
fonction de sensibilité complémentaire” elles sont définies comme suit :

S(s)  (I+L(s)t
T(s) L)(I+L(s)) =1 S(s)

Ou L(s)=G(s)*K(s) [G(s) est la représentation du systetme et K(s) est celle du
contrdleur] est la matrice des fonctions de transfert de la boucle.

Le diagramme de Bode des valeurs singulieres de ces fonctions joue un role important
dans la modélisation des commandes robustes des systemes miltivariables. Les valeurs
singuliere de la matrice des fonctions de transfet en boucle L(s) sont importante parce que
L(s) détemine les matrices S(s) et T(s).

Les valeurs singulieres de S(s) déterminent 1’atténuation des perturbations, parce que
S(s) est, en effet, la fonction de transfert en boucle fermée de la perturbation vers les sorties y.
Ainsi, la spécification des performances d’atténuation des perturbations peut s’écrire :

a(S(w)) < W tGw)l
Ou [W; 1(jw)| est le facteur d’atténuation de perturbation désiré.

W7 t(jw)| dépend de la pulsation w permet de spécifier de différents facteur
d’atténuation pour chaque pulsation w.

Valeurs singuliére de la fonction de sensibilté et de la borne de performence valel,l;'bs s'“?“"e'e de la fonction de §en5|bllle et la borne de Performance
40 ‘ — — ~—o(S) fonction de sensibilté
— o(8) fonction de sensibilité ——1/(W1)l borne de performance
30! ——I1\(W1)l borne de performance 30r
5 Q 20}
T 20t -
[} (]
[ s
2 10
S5 10f 5
2 £
= : 0
20 o £
3 2
§ g -10f
10+
=20
20
L | -30 L .
G o 5 10° 10° 10°
10 10 10 Pulsati d
pulsations (rad/s) ulsations (rad/s)
a- Mode longitudinal b- Mode latéral

Fig 4.17- comparaison entre S(s) et W, *(diagramme de Bode des valeurs singuliéres)

Le diagramme de Bode des valeurs singuliere de T(s) est utilisé pour mesurer les
marges de stabilité d’une modélisation d’un contréleur pour systéme multivariable face a des
perturbations multiplicatives.

Une conséquence du théoréeme de robustesse permet de spécifier les marges de stabilité
du systeme de commande a travers 1’inégalité suivante :

a(T{Hw}) < W5 (jw)|

Ce qui est clairement satisfait par les choix des fonctions de pondération que nous avons

effectués et qui est représenté sur la figure 4.18 :
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;Ioaleurs singiliére de la fonction T et de la borne de robustesse

o(T) sensibilité complementaire
c(1/W3)borne de robustesse
o
K
[} 0 1
()
™
2
S
o
£
[
[
5
3 50 1
©
>
-100 : : ‘
-5 0 5
10 10 10

pulsations (rad/s)

Valeurs singiliére de la fonction T et de la borne de robustesse

60} o(T) fonction de sensibilté complementaire ||
—o(1/W3) borne de robustesse
401 1

Valeurs singuliéres (dB)

10° 10° 10°
Pulsations (rad/s)

a- Mode longitudinal

b- mode latéral

Fig 4.18- comparaison entre T (s)et W5 *(diagramme de Bode des valeurs singuliéres)

Les fonctions de pondérations choisies sont :

0.05(s+0.2)
5+0.009

Wi(s) = et Ws(s) =

(s+200)

100(s+1)

qui sont un passe bas et un passe haut

respectivement comme le montre la figure 4.18. Par ce choix on obtient y=1.1125 pour le
mode longitudinal et y=1.1024 pour le mode latéral.

Gabarit sur W1

Amplitudes (dB)
@

Gabarit sur W3
40

) /
/

/
-10 /
/

=]

Amplitudes (dB)

_//
-30 -30
10* 107 10° 10? 107 10° 10° 10*
pulsations (rad/s) pulsations (rad/s)
Wl(S) W3(S)

Fig 4.19- réponses indicielles des fonctions de pondération

Les parametres | joue sur le gain basses fréquences du filtre W,. En effet, pour =1,
les termes de couplage ne sont pas annulés et le correcteur ne présente plus de poles proches
de I’origine. La diminution de ce parameétre vient peu a peu régler la question et assurer le

découplage désiré.

Le parametre m; joue sur la bande passante du filtre W,. En restreignant la bande
passante sur laquelle on veut assurer le suivi de modele, le systeme répond plus lentement. En
augmentant o1, le suivi devient meilleur et I’annulation des couplages beaucoup plus rapide.

Le parametre M joue sur le gain hautes fréquences du filtre W;. L’augmentation de M,
entraine 1’annulation rapide des termes de couplage mais une amplitude initiale d’autant plus

grande.
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Le parametre w3 joue sur la bande passante du filtre W3. Pour les fréquences de coupure
les plus basses ; la bande passante du correcteur est trop restreinte pour assurer un suivi de
mode¢le convenable et le systéme est trop lent. Pour les fréquences de coupure les plus hautes,

les performances sont meilleures.

*%<Réponze indiciele de la vitesse inéaie U (m/s]>

#<Réponze indicielle de la witesz= inéaire L (m/s)>

12 T T T T T T T T T T T T T T T T
. : : : : : : : : — U mf)
. : référence
— U[mfs) deltze |
référence deltat
deltae :
defat :
i L
q 10 k] 10
T T T
—Himl —Hm)
référence référence
— delae deliae
deltat deliat
(I} I e
by L | I | L | | I 1 02 1 1 1 | | | | I |
0 1 2 k| 4 5 f 7 B q 10 i 1 2 3 4 b E 7 b} 3 10

Temps (s)
Action sur 1’élevateur

Temps (s)
Action sur la poussée

a- Mode longitudinal

Z<réponze indicielle de la vitesze de lacet r [degd=]>

r [degrs]
référence
delta a
deltar
1 1 H H i
a 2 4 E 2 10
Zoréponze indicielle de 'angle de rouliz Phi [deg)>
Phi [deq)
référence
delta a
deltar
[0 e e VNN S
D 1 1
a 2 4 E 2 10

Temps (s)
Action sur |’aileron

Z<réponze indicielle de la vitezze de lacet r [deg/z]>

r [deats]
: reférence
: delta a
: deltar
0 ;
0 2 4 B a 10
12 *<réponze indicielle de l'angle de rouliz Phi [deg]>
1 .
OByt Phi [dea]
[ =1 T P S S référence
: delta a
k- ERTRRERT delta r
D2t -------------------------------
] R
0.z i
0 2 4 B a 10
Temps (s)

Action sur la gouverne de profondeur

b- Mode latéral

Fig 4.20- La réponse indicielle du systeme avec un correcteur Hoo
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On remarque sur cette figure que la réponse indicielle des différents états du systéme est une
évolution avec de faibles oscillations vers les valeurs finales désirées qui se croisent avec la
référence. Les temps de réponse sont de 1’ordre de 3 secondes pour le mode longitudinal et
aux environs de 6 secondes pour le mode latéral.

La réponse indicielle du processus représentée sur la figure précédente montre que les
sorties atteints la consigne avec certains dépassement et le régime transitoire est faiblement
découplé, car le temps de réponse est différent pour chaque sortie.

Les valeurs propres du systeme avec le correcteur en boucle fermée sont tous a parties réelles
négatives. Les poles du systeéme sont tous a parties réelles négative ce qui confirme sa stabilité
interne.

Mode longitudinal Mode latéral
Poles ) | Po!es et zeros du systéme | 15 ‘Poles et zéros siu systéme
®
4l i ®
1 L
~ 11
"-ll’ '‘n
Ez' ] 1 305— )
g ® 1] &
o, 2 ofe x ®
5 g
O e o
£ x E05] x
£l -
<, 1< A
4 ] ®
® 45— : : :
2 0 3 ; " ) o 2 45 4 05 0 05 1
Axe réel (seconds™) Axe réel (seconds™)
Valeurs —4.83%e-08 _g.14a_02
propres -1.00e-01 1 ooe—o1
-1.00e-01 1 ooe—o1
~1.00=-01 ~ ) -1.6%9e-01 + 1.44e-01i
T1-85=-01 % 1.32e-011 ~1.692-01 - 1.44e-011i
et oo s Lt
-1.85e-01 - 1.69e-01i 1-80e-01 - 1.782-011
- -4.56e-01 + 1.24e-01i
~6.25e-01 —4.56e-01 - 1.24e-01i
_Z'fgz_gi ~6.25e-01
6. 75e—
~7.98e-01 + 2.57e-01i ~6.25e-01
om0 - 3 t7e—o1s ~7.44e-01 + 1.21e+00i
! : -7.44e-01 - 1.21e+00i
—f.lﬁe—ﬂl + 1.04+003 5 170200
:;:;j:;gé - 1.04e+004 s a3es0s
-1.71e+08
-7.60e+00 + 4.61e+004
-7.60e+00 — 4.6le+00i
-1.24e406
-8.71e+06

Tableau 4.5 : valeur propres et poles du systtme commandé¢ (Hoo)
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Les valeurs propres du systeme avec le correcteur en boucle fermée sont tous a parties réelles
négatives. Les poles du systeéme sont tous a parties réelles négative ce qui confirme sa stabilité

interne.
parametre valeur interprétation
Borne Inf >0 donc la stabilité du systeme face a
supérieure I’incertitude modélisée est garantie.
Borne >1 ce qui veut dire que le systéme incertain est
Mode P 3.8844 garanti d’étre stable pour la valeur d’incertitude
o inferieure .
longitudinal mod¢lisée.
. C’est la valeur critique pour laquelle
Fréquence de T . s 114
AR 0.2259 déstabilisation se produit, avec I’élément
déstabilisation . . .
incertain proche de sa valeur nominale
Borne >0 donc la stabilité du systeme face a
(. 4.0000 ) . g :
supérieure I’incertitude modélisée est garantie.
Borne >1 ce qui veut dire que le systéme incertain est
Mode I 2.3952 garanti d’€étre stable pour la valeur d’incertitude
. inferieure s
latéral modélisée.

Fréquence de
déstabilisation

0.1.3750%107

C’est la valeur critique pour laquelle
déstabilisation se produit, avec 1’élément
incertain proche de sa valeur nominale

Tableau 4.6 : interprétations des valeurs des marges de stabilité¢ (commande Hoo)

a- Mode longitudinal: La stabilité robuste du systeme est garantie pour toute variation
dans la gamme +25% et le systéme peut tolérer jusqu’a 388% de I’incertitude tolérée.
La borne supérieure est infinie, ceci veut dire qu’il n’y a aucune incertitude dans
cette gamme pouvant causer la déstabilisation du systeme.

La sensibilité du systeéme en respectant I’élément incertain déja introduit est de 15%. En
augmentant ce parametre de 25% la marge de stabilité diminue de 4%.

b- Mode latéral : Le systéme est robuste pour toute variation dans la gamme +25% et la
plus petite valeur déstabilisant le systeme se trouve quelque part entre 240% et 400%

plus grande que +25%

c'est-a-dire entre £60% et £100%. Une estimée de la

variation du parametre provocant la déstabilisation a 400% est d’une amplitude de -
4.0000.

La sensibilité du systéme en respectant 1’élément incertain déja introduit est de 14%. En
augmentant ce parametre de 25% la marge de stabilité diminue de 4%.

Conclusion: le systetme posséde une confortable marge de sécurité avant que le systéme
devient instable.

&
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Valeurs singuliéres

1/s(S) performance
o(T) robutesse

(L) loopshaping

— o(W1) borne de performance
— o(1/W3) borne de robustesse

—

20 N
& \
Z 10
[72]
>

N\

0 NN \
N
AY
30
10* 107 10° 10°

Pulsations (rad/s)

a- Mode longitudinal

Valeurs singuliére

50
1/c(S) performance
o(T) robustesse
40 (L) loopshaping
c(W1) borne de performance
30 — o(1/W3) borne de robustesse
—
zox \\
10 \
0 F——
-10 \ \\
-20
-30 \

2 10° 10

pulsations (rad/s)

b- Mode latéral

10

Fig 4.21- valeurs singulieres de S, T,L,W et 1/W;

Nous observons sur la figure ci-dessus que les conditions de robustesse sont assurées,
ainsi que le systeme est compleétement découplé ou les gains principaux de la fonction de

transfert en boucle fermée sont superposés.

En comprarant les allures des fonctions présentée ci-dessusnous remarquons que :

La fonction 1/S(s), reflétant les performances du systtme commandé, a pour toutes
les pulsations, la graphe de ses valeurs singuliere (qui est en bleu) en dessus de celui
de la borne de performance (le graphe en noir).

La fonction T(s), reflétant le robustesse du systtme commandé, a pour toutes les
pulsations, la graphe de ses valeurs singulicre (qui est en jaune) en dessous de celui
de la borne de robustesse (le graphe en vert).

Le graphe en rouge reprsentant le « loopshaping » suit 1’allure de celui de la borne
de performance pour les basses fréquences et celui de la robustesse pour les hautes

fréquences.

Diagramme de Bode

e

d \

TN

/-W

-100

\

p.d \

oD -150

-200

-250

-300

100

Amplitudes (dB)

-100

= -200

-300

-400

N

T_wc - pire cas
T_rand - échantillons aléaoires

-500 — 5
10 10

10™"° 10°

Pulsations (rad/s)

a- Mode longitudinal
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Diagramme de bode

Gouverne de direction aileron
0
P~ ~
.50 \ T\
\ —T— |\
-100 \ \
= -150 \ \
— 200 AN N
g N\ N\
= 250
o N\ \
% -300
_..3 o = ~
= [
£ 100 N
< \\ \
-200
=
= \ \
-300 N \
-400 \ S
T_wc - pire cas
T_rand - échantillons aléaoires
-500 5 o 5 5 0 5
10 10 10 10 10 10

Pulsation (rad/s)

b- Mode latéral

Fig4.22- comparaison de «worst case» avec quatre échantillons aléatoire du systeme incertain.

On remarque sur cette figure que les gains des échantillons aléatoires est toujours
inferieur a celui du « worst case ».

1V.4-Modé¢le non linéaire :

Ce modele a été réalisé a partir de la représentation non linéaire dévelopée dans le
deuxieme chapitre de ce mémoire. On essaiera dans cette partie d’appliquer les lois de
commandes obtenues dans les paragraphes §4.2 et §4.3 sur le modele linéaire afin de prouver
la justesse de ce dernier et, au méme temps, la robustesse de ces commandes.

4.4.1- Analyse en boucle ouverte :

ol deitss
=

Step

delsE

Step2
dehaT

g
E
Yy

r

Stepl FHI
defad

Y e ama

4
y

Constant Gain2

Stepa

=
8

non:linear UAV modef

Fig4.23- Représentation non linéaire du modele de drone
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On applique un échelon unitaire a chacune des quatre entrées séparément on obtient
les réponses indicielles suivantes :
e Pour le mode longitudinal

sa Z<répone indicielle de la vitkezze lingaire U [Imdz])> 0 Z<répone indicielle de la vitesse linéaire L [Im/s)>
: : : U (=) : : : U [ms)
A5 ... P O delta e sk T T delta t
: : : deltaT : : : delta e
T HE [ R
o 2‘0 4‘0 EIU SIU 100 DD 2IEI 4ID EIEI BID 0o
Herdponze indicielle de la hauteur H [m]> 0 Z<rgponze indicielle de la hauteur H [m]>
: H [m)
delta t
delta =
0 :
a0 20 a0 =] a0 100
a. Action sur 1’élévateur Action sur la poussée
Fig4.24- mode longitudinal en boucle ouverte (non linéaire)
e Pour le mode latéral :
& Z<réponse indicielle de la witesze de roulis r [degss]> 1 #<réponse indicielle de la vitesze de roulis r [deg/s]>
T T T T T T T T
i 1 [degr=] oel 1 [degds) |
delta_a ) delta_a
delta r nEH: debar
I T T
i i | I [ 024
u]
-0z
04l
OB
& i i ; ; a8 i ; i i
d =, - . - " - .
& =10 Z<réponze indicielle de l'angle de rouliz phi [degl> s #<réponse indicielle de langle de roulis phi [deg)>
" ! ; = idog] : : : Phi [deg)
delta_a a delta_a
[ S i ] : . :  dehar
R a] T TR fe [ 4
7 O e :
ook ETRITP RIS e e [
Al T : : :
500 b e IR ISEIRTIEEe ERRRRRE R PR
e 7 e 110 PR R ............. ............. ............ 4
] SSTRI L e RRRTES 4 ol s L] ST TP i
o ; ; -3000 i i i i
0 20 40 &0 20 100 o =0 40 B0 E0 100
a. Action sur 1’aileron b. Action sur la gouverne de direction

Fig4.25- mode latéral en boucle ouverte (non linéaire)
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On remarque que le systeme est sujet de forte oscillations et qu’il n’a pas tendance a
se stabiliser contrairement au cas du mod¢le linéaire.

On remarque pour cette représentation que le découplage caractérisant le modele
linéaire n’est plus valide puisque I’action sur une des gouvernes excite non
seulement les variables du mode mais aussi ceux de qui en étaient indépendantes
dans le cas linéaire. Pour illustrer cette remarque on propose les graphes suivants
représentant la réponse indicielle du mode longitudinal aux excitations latérales :

#Z<répone indicielle de la vitesse lingaire L (im-s]> Zcrépone indiciells de la vitesse lindairs L fIm/s]>
50 . : 50
T ! ! U (m=) U ms)
15 delta_a
: delta r
40 b detar
aslo N A e S
ol ............. .............. ............ |
selh L]
20 i
150 y
L P P 4 1ol |
L e i — 5 -
o : i i i 0 T ; : :
o 20 an 50 80 100 0 20 40 &0 20 100
Z<rgponse indicislle de la hautewur H [m]> Z<réponze indicielle de la hauteur H [m)>
500 . 500
: T ; H im)
delta_a a : : delta_a
deltar : : : dslta
ol : : i
500 -
=00 Aooaf-
-1500
~1oon —
-2500
1500 b
-3000 |
: i ; : ; 2500 ; ; ; ;
200 20 an E0 a0 To0 o 20 a0 &0 20 To0
: >0 Action sur la erne de direction
Action sur I’aileron ction sur 1a gouv

Fig4.26- Réponse indicielle du mode longitudinal aux excitations latérales (non linéaire)

IV.4.2- Application de la commande LQG sur le systéeme non linéaire :
On applique la loi de commande obtenue dans §4.2 sur le modele non linéaire comme
représenté dans le graphe ci-dessous :

ﬁ"F = HI
B Lo— s

oeta_e

o T

cema_T

&al
St el ‘W—
omzA

oeRER

Fig4.27- Application de la commande LQG sur le mod¢le non linéaire
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4
2 - : : Ufm=]
: Ulrnes] el T Lo . x| T référence
LR R référence : : : delta e
5 delta e ol L SR f———dekaT
" _delta T : : : :
é 0
-1 f T SRR §
; 2 i
2
U U SO SRR S ] L] S (R T LIETE Rt CE PR T PER FRPEERIRT: SPPEPPRRS -
: : . Himl | | Al 5 H [m]
---------- référence : référence
I delta & , ______________________ delta =
§ : _ delts T : : _ delts T
20 40 B0 ED 100 20 40 EO &0 100
a- Action sur I’élévateur b- Action sur la poussée

Fig4.28- Réponse indicielle du mode longitudinal avec correcteur LQG (non linéaire)

i t [deg) r [ded]
........................ SRR Ehrence CEferenme
delta a delta a
: ; : deltar deltar
? Phi [deg) Phi [dea)
........................ référEhCE [éfé[ence
: delta a delta a
i | ; deltar deltar
20 an &0 a0 100 &0 100
a- Action sur I’aileron ‘ b- Action sur la gouverne de direction

Fig4.29- Réponse indicielle du mode latéral avec correcteur LQG (non linéaire)

Les lois de commandes LQG ont été réajustées en utilisant la méthode LTR expliquée dans le
chapitre précédent jusqu’a obtention de ces résultats qui semblent étre le meilleur compris
stabilité/robustesse pour les deux représentations du modele (linéaire et non linéaire) ce qui
peut étre démontré par une injection d’un signal de bruit aux différentes entrées du systéme ce
qui se traduira par une rejection presque totale :




C/zap[lre IV Simulation et interprétation des résultats

35 _ . _ 35
: : : U[ms) : : : U[mds)
3 Do [ R R REEEEREREE. g Do P B AR
=1-1 SRR R U U SR 2Ep L R .
2
1.5
]
s i : ; ; 0.5
014 : : : : 1.2
012 : : : 1
0 ]
0.08 0.E
0.08 0.4
0.04
0.2
0.0z
u}
o
-0.02 1 L H i 0.2
u} 20 40 EO a0 101

a- Commande de 1’élévateur

0.1 :

Ny 1) P S P ............ . i

: 5 5 — Phi (deg) A i i ; Phi (deg)

0.2 -5 a0 0 o0 00 0 20 40 &0 20 100
c- commande de I’aileron d- commande de la gouverne de direction

Fig 4.30- Rejection du bruit blanc introduit aux différentes entrées du systéme

On déduit d’apres la figure ci-dessus que le systeme posséde une bonne rejection de
perturbation lui procurant la robustesse requise vu que toutes les réponses tendent a zéro avec
une légere fluctuation autour de cette valeur.

Il est intéressant de signaler que les constantes vers lesquelles tendent les réponses du
mode longitudinale sont du a I’introduction du parametre uy.

4.4.3- Application de la commande H,, sur le systéme non linéaire :

On applique la loi de commande obtenue dans §4.3 sur le modéele non linéaire comme
représenté dans le graphe ci-dessous :

@
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Fig4.31- Application de la commande H,, sur le modele non linéaire
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c- Action sur I’élévateur d- Action sur la poussée

Fig4.32- Réponse indicielle du mode longitudinal avec correcteur Hoo (non linéaire)
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4 #<reponse indicielle de la vitesze de changement de lacet r [degls] » ¥%<réponze indicielle de la vitesze de changement de lacet 1 [degss) »
T T T N T T T T
' phi [deq] phi [deg) : ’ :

a5k (eférence. 25 fgrence, [T et

2t delta-a[deg). 2 delta-aldeg). |........... ......... e e s
delta-r[deq). : : : :

delta-r[deg).

%<réponse indicielle de l'angle de roulis phi [deg)l F<répanse indicielle de langle de rouliz phi [deall

35 T : 3 ;
: : : 1 [degdz) : 1 [degds]
Efrere. aEL. RN e RRPPIRE SRR rlianoe.
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delta-r [deq) : : : : delta-r [deq)
- 15k . ;

0 o0 a0 £ 0 10 0 10 20 a0 40 50 &0 70

e- Action sur I’aileron f- Action sur la gouverne de direction

Fig4.33- Réponse indicielle du mode latéral avec correcteur Hoo (non linéaire)

Les réponses indicielles du processus non-linéaire présentent une évolution oscillatoire au
début avec quelques dépassements avant d’atteindre la consigne dans des temps de réponse
relativement lents par rapport a ceux du processus linéaire. La sollicitation des gouvernes
reste raisonnable pour tous les cas.

5 Zoréponse indicielle de la vitezse linéaire U [m/s] » o Zeréponze indicielle de la vitesse linéaire U [mss) »

' = ! ! - ! ! i 5

D05k
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1L P U SN SIS SRR I

01 i i ; i

0 20 40 [=01] a0 100
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0.06 . : : ! 0.06 ,

004 ; i 1 i 004 I i i i
il 20 40 ED 80 100 0 20 40 E0 80 100

c- Commande de I’élévateur d- Commande de poussée
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Z<réponse indicielle de la vitesse de changement de lacet r [degs) »
T T T T T ! T T

Hréponse indicielle de la vitesse de changement de lacet r [deals) >
T T T T T T

05 Z<réponze indicielle de l'angle de roulis phi [deg)l:
) T T T ; ; ! T

g- commande de I’aileron h- commande de la gouverne de direction

Fig 4.34- Rejection du bruit blanc introduit aux différentes entrées du systeme

On déduit d’apres la figure ci-dessus que le systeme posséde une bonne rejection de
perturbation lui procurant la robustesse requise vu que toutes les réponses oscillent autour du
Z€ro.

4.5- Conclusion :

Ce chapitre présente I’application de deux techniques de commande a retour d’état
linéaire, a savoir, la commande LQG et la commande Hoo permettant la stabilisation robuste
du modele de drone choisi.

En étudiant la réponse du systtme aux commandes utilisées, on conclue que la
commande Hoo fournit des marges de robustesse plus grandes que celles de la commande
LQG et que cette robustesse dépend d’un bon choix des fonctions de pondérations (pour la
commande Hoo) ou des matrices de pondération (pour la commande LQG). Toutefois, la
synthése d’une commande LQG est plus facile par rapport a celle de la commande Hoo
quoiqu’il n’existe pas de méthode bien précise permettant I’obtention de ces parametres.

-
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Conclusion générale

Dernicre étape de ce mémoire, la conclusion est ce lieu privilégié ou l'on méle
allegrement bilan du travail accompli et perspectives de développements. Avant une dernicre
synthése générale, nous souhaitons, au travers ce rapport, avoir apporté un éclairage original
quant au comportement expérimental de deux techniques de régulation réputées robustes.

En quelques mots, les travaux entrepris dans ce mémoire s’articulent principalement
autour de la mod¢lisation et de la commande d’un véhicule aérien sans pilote a voilure fixe.
Des travaux d’observation de 1’état du véhicule ont également été esquissés afin de pallier
I’imprécision de la mesure.

Travaux sur la modélisation :

Avant de traiter le probleme de commande, il était indispensable de construire un
modele de la dynamique de I’'UAV. La difficulté dans le développement de ce modele résidait
dans le fait qu’il devait étre suffisamment riche afin de simuler le comportement du drone
avec précision, mais ¢galement suffisamment simple pour la synthése d’algorithmes de
commande. Au final, ce modele a été obtenu en utilisant les équations de la physique et en
caractérisant certains phénoménes adérodynamiques tels que les différentes forces
aérodynamiques. Le systéme obtenu était alors non linéaire.

Certaines hypothéeses ont été proposées afin de simplifier le modele dynamique complet.
Ces simplifications ont permis 1’obtention d’un modele linéaire qui sera plus-tard exploité
dans la commande.

Travaux sur la commande :

Durant ce mémoire, deux approches de commande ont été développées et testées en
simulation sur le modele linéaire de la dynamique de drone qui sont la commande LQG et la
commande Hoo. La commande LQG a été développée en utilisant la méthode de commande
LQG/LTR ou, un observateur optimal a été développé, qui permet de reconstituer 1’¢tat
du systeme, en tenant compte des conditions de robustesse sur la stabilité¢ et les
performances, puis en calculant la commande par retour d’état (LQ) de facon a ne pas
dégrader les propriétés de robustesse de 1’observateur optimal (Filtre de KALMAN).
Ensuite la commande et I’observateur ont été appliqués au modele de synthese. Les résultats
de simulations réalisés sur la commande LQG/LTR montrent un comportement trés
satisfaisant de la robustesse sur le régime nominal et perturbé et aussi sur le modéle non
linéaire. De méme, nous avons utilisé la méme méthodologie pour la conception d’une

commande Hoo.
Perspectives du travail :

Bien que les travaux présenté dans ce mémoire aient permit d’atteindre les objectifs
initiaux, certains aspects auraient pu étre améliorés. De plus, un certain nombre d’options
alternatives auraient mérité d’étre envisagées afin de perfectionner le systétme de commande.
Ces différentes pistes de réflexion sont désormais reléguées dans les perspectives de travail.




Conclusion générale

L’¢élément qui le plus fait défaut a nos yeux, et qui est pourtant un élément central dans
ce genre de projet, est I’absence d’essais expérimentaux.

Un autre élément sur lequel il aurait été également intéressant de se focaliser est le
guidage et positionnement du drone. Cette propriété, traitée dans de nombreux autres projets
surtout en maticre de 1’évitement de collision aurait permis 1’étude complete du modele.
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Annexe

Valeurs singuli¢res et norme H, .

Les valeurs singuliéres d’une matrice de transfert permettent de généraliser la notion de
gain aux systémes multivariables. Elles permettent également de définir la norme H,, d’un
systeme linéaire.

a) Valeurs singuliéres d’une matrice de transfert :

Considérants un systeme linéaire invariant avec un vecteur d’entré e(t) et un
vecteur de sortie s(t) de dimensions respectives m et p et soit G(s) sa matrice de transfert. En
réponse a une excitation harmoniquee(t) = Ee/®t, E € C™, la sortie du systéme s’écrit :

S(t) = G(jw)Ee/®t (1)

Pour un systéeme monovariable, on définit a partir de cette relation le gain du systeme a
la pulsation ® par le module|G(jw)|. Dans le cas multivariable, on utilise la notion
des valeurs singuli¢res, définies comme les racines carrées des valeurs propres de
G (jw) multipliée par sa transconjuguée:

0;(jw) = V2(G(w) G( jo)T)=4(G( jo)T G(w)) )

1= 1,..., min(m,p)

On notera ¢(G(jw)) la plus grande valeur singuliere et d (G (jw)) la plus petite :

7(6(jw)) = 0.(G(jw)) = 02(G(jw)) = = a(G(jw)) =0

Remarque : pour un systeme monovariable, il n’existe qu’une seule valeur singulicre,
qui est donnée par :

0(6(jw)) = 7(6(jw)) = g(G(w)) = 1G(w)]

Quelques propriétés des valeurs singuliéres sont indiqués ci-dessous ou A et B sont des
matrices complexes de dimension compatible:

e GA)=05A4=0

e VAEC;TAA) = A5 (A4)
e G(A+B)<G(A)+5(B)
e G(AB)<G(A)(B)

— 1 1
* O-(A) _E(A_l) ’ E(A) _E(A_l)

e g(l4)=/Aa(A)
*» 0g(A+B)=20(4)+9(B)
e 0(4)o(B)<0 (4B)

— Ax . . .
e 0 (4) =maxyecm % (amplification maximale)
. llAx|l2
* Q(A) = mlanCm Il
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On peut &crire alors:

Is@®llz _ 16G@)EG)I;

2(609) = e, =~ TEGo;

<7(G(jw))

>

Figure 1- Valeurs singuli¢res d’une matrice de transfert

Toute matrice complexe A € CP ™ admet une décomposition en valeurs
singulieres, qui s’écrit :

01 0
X =diag{oy, ..., 0n} = [ ] sip=m
0 Om
A=VEIW aveck = diag[{al, ...,ap} 0, (m_p)] sip<m
T = diag {%1' 11 Om) sip>m
(p-m) m

Ou V et W sont des matrices unitaires : VV =V V=L etWW =W W =1,

b) Norme H.d’un systéme linéaire invariant :

Soit un systeme linéaire invariant (stationnaire) décrit par la représentation d’état
suivante:

{x(t) = Ax(t) + Bu(t) 3
(6) = Cx(b) + Du(t) 3)

Avec x(t) est le vecteur d’état, u(t) le vecteur d’entrée, y(t) est le vecteur de sortie, A la
matrice d’état, B la matrice d’entrée, C la matrice de sortie et D la matrice de transmission.
Avec I’hypothéese des conditions initiales nulles sur le vecteur d’état, la matrice de transfert du
systéme sera de la forme : G(s)= (sI-A)'B+D.

Pour toute matrice G(s) dans RH., on définit une norme, appelée norme H,, noté
|G (s)||o,celle-ci est calculée de la maniére suivante :
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> La norme pour les systémes SISO :

Pour un systéme monovariable, la norme H, est le maximum de |G(jw)| qui est
représenté par le diagramme de Bode, ce qui est conforme a la définition car un
systéme monovariable n’a qu’une seule valeur singulicre

16 ()l = max|G(jw)| = 0(G(jw))

8ode Diagram
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||G||0b e)kpi‘li]ié 61:1 dB I | I T T
20 e L ey U P i = =

1 1 1 O I T+ | [ I R T |

1 1 1 (O T \ I [ 1 (R T A
wolb — — — L — v i g\ L ;G O A e

[ 1 R T I § 1 T T T T I |

= I 1 . (BEE [ I [N T I O |
§_ ob——dee———t—7"7 _ 1 3 11§ -+ Y VNI T I I

[ 1 T T T T i TN T T T I |

1 | R T T 1 R A
_10_____I___I_J__I_I_!_l_l_'_ et 5 - U 5 [ g Y

= 1 i R T T T O 1 S O |

[ l N [ I T T A |
Y ISR S e e MBS P A I T B S § A Lol S (R fo

I | [ T T T A [

[ 1 O T T ' I
S0 — —— 4+ — 41 a1 aag ) 44 ]

1 1 R T T T [ 11

[ 1 I T T e

40 1 1 1 1 Lt 1 1 N 1 11 1
10" 10" 10

Frequency (radisec)
Figure 2-Norme H,, d’un systeme SISO
> La norme pour les syst¢émes MIMO :

Dans le cas multivariable, on montre que cette norme est le maximum de la plus grande
valeur singuliére de la matrice de transfert G(jo) , soit:

G ()0 = SUP Opmax(G(w))
Singular Values

20 T
”CEILO peak ﬂlle c'mx . ' ‘. . '
10 '

-10

-20 -

SingularValues (dB)

40

Frequency (rad/sec)

Figure 3-Norme H,, d’un systtme MIMO
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Propriétés :

SWEG € CP M IFEGEE) o < IFE LGOI
G e e = sup PO I66)10)
SVEG € CPMIFE) 6()llw 2 UFElw, [6(5)I)

Sur le plan algorithmique la norme H,, peut étre calculée d’une manicre itérative, en
recherchant la plus petite valeur de y pour laquelle la matrice Hamiltonienne H(y) n’a pas de
valeur propre sur I’axe imaginaire. La propriété suivante fournit un majorant y de la norme
Hy:

e Soit un réel positify > (D) . Alors [|G(s)||l <y si et seulement si la matrice
Hamiltonienne :
A BR™IDTC yBR1BT ]
yCTs1c AT + CTDR™IBT]’
n’a pas de valeur propre sur 1’axe imaginaire.

H, =

Pour déterminer la norme du systéme, il suffit alors de rechercher le plus petit
v tel que ||G(s)|l <y. Pour cela, on peut effectuer une recherche linéaire sur le
parametre y en faisant par exemple une la méthode de Dichotomie, et voici les étapes a
suivre :

a. Choix d’un niveau de tolérance et de deux valeurs Ygp €t Yin.

b. On teste pour y=1/2(ysup * Vinr) S1 H, n’a pas de pole sur I’axe imaginaire alors ys,=y
SINON Yips= Y.

. Si(Ysup - Yinr) > alors retourner a b, sinon ||G($)|lc = 1/2(Ysup + Yint)-

Robustesse des systémes

Un systeme asservi est robuste s’il reste stable, tout en assurant des
bonnes performances, en présence des différents types d’incertitude.

% Théoréme du petit gain

Le théoreme du petit gain présente un résultat extrémement important pour étudier la
stabilit¢ en boucle fermée , il se base sur la notion de norme des systémes.
C’est une méthode plus restrictive mais aussi plus légére a mettre en ceuvre, elle
donne une condition suffisante facile a tester qui permet de conclure a la stabilité
interne du type de la Figure 4

- £ K(s) |— G(s) >

Figure 4- Schéma classique d’un syst¢éme de commande bouclé.
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Théoréme 1 : (théoréme du petit gain)

Etant donné un asservissement a retour unitaire stable en boucle ouverte alors le
systéme en boucle fermée est stable si : [|L]|,, = max E(L(ja))) <1Vw

Ou & est la valeur singuliére maximale de L(jw) = K G calculée a la pulsation .
Définitions

Stabilité nominale : Nous distinguons deux définitions pour la stabilité nominale:

- La stabilité externe qui exige que toute entrée bornée u devra produire une sortie

bornée y

- La stabilité interne est plus large et exige que tout signal injecté en n’importe quel

point de la boucle génere une réponse bornée en tout autre point.

Stabilité robuste: La stabilité est dite robuste si, en plus de la nominale, la stabilité de
tous les systemes atteignables par les perturbations est garantie.

Performances nominales: Un asservissement est performant s’il réagit rapidement,
rejette les perturbations et suit avec précision la consigne.

Performances robustes: Un systeme bouclé satisfait le critere de robustesse en
performances si les conditions de performances nominales sont vérifiées pour toute une
classe de modeles de procédés caractérisés par des incertitudes structurées ou non.

Résolution du probléme H,, standard par équation de Riccati

Cette méthode, aussi connue sous le nom d’algorithme de Glover-Doyle, est apparue a la
fin des années 1980, et en générale mise en oceuvre numériquement sur un
calculateur et elle repose sur la résolution d’une série d’équation de Riccati. Elle
reste aujourd’hui la méthode de résolution la plus utilisée et la plus fiable numériquement.

L’équation de Riccati étant donnée par :
XA+ATX XPX+Q=0
Avec : P=P" et Q=Q"

La solution stabilisante X, si elle existe, sera une matrice symétrique et tel que (A-PX) est
une matrice stable (ses valeurs propres ont une partie réelle strictement négative). Une
telle solution sera notée :

X = Ric < AQ :T>

Hypothéses :

Dans la présente étude, I’approche choisie pour résoudre le probléme H,, standard

nécessite la vérification d’un certain nombre d’hypothéeses.

Hypothese ; (H1) : La paire (A ; B;) est stabilisable et la paire (C; ; A) est détectable.

Cette hypothése classique de toute méthode utilisant les variables d’état. Elle

garantit ’existence d’une loi de commande K(s) qui stabilise le systeme en boucle fermée.
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Hypothese , (H2) : rang(Dj2) = my ; et rang(Dy;) = p2

Ce sont des conditions suffisantes pour assurer que la matrice de transfert du correcteur
soit propre.

A I B
Hypothése s (H3) : Vw € ,rang [ W 2 ]

Cette hypotheése garantit que le transfert P ,.,(P;;) n’a pas de zéro sur 1’axe
imaginaire.

A I B
Hypothése 4 (H4) : Vw € ,rang [ JWh Dl] =n+p,.
21

Cette hypothése garantit que le transfert P ,_,(P,;) n’a pas de zéro sur l’axe
imaginaire. Il faut noter que la premicre hypothése est commune a toutes les méthodes de
commande, les autres sont propres a la méthodologie H., et ces quatre hypotheses
doivent étre impérativement vérifiées. Et pour obtenir des expressions plus simple, on
introduits les conditions supplémentaires suivantes:

Di; =Dy, =0

DIz (C1 D12) = (0 Imz) 4)

o) 25 = (1)
D, =
<D21 21 Ipz

Rappelons que pour un systtme d’ordre n, un systtme d’équation x = Ax + B,u
est commandable donc stabilisable si la matrice de commanbabilité : [B, AB, ... A" 1B,] est
de rang plein. De plus, la paire (C, ; A) est observable, donc détectable. Rappelons aussi que

. , . s . x = Ax + Bu )
pour un systeme d’ordre n, un systéme d’équation : {y — C,x + Du est observable si la
Ca
o e C,A :
matrice d’observabilité : est de rang plein.
CZAn—l

I1 faut noter que, les deux hypotheses passées sont fondamentales. Les trois derniéres,
quant a elles, sont purement techniques et permettent d’alléger les calculs et surtout de fournir
des expressions analytiques relativement simples.

Il est maintenant possible d’écrire le théoréme suivant qui permet de trouver un contréleur
pour le probléme sous-optimal.

Théoréme 2: Sous les hypothéses HI — H4 et les conditions (4), le probleme
H,, standard a une solution si et seulement si les cinq conditions suivantes sont remplies:

A y7’BBf B,;B;

1) La matrice H, =
() cre A

n’a pas de valeur propre sur 1’axe

imaginaire.
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(i1) Il existe une matrice symétrique
X = Ric(Hy,) = 0i.e. ATX + XA+ X(y?B,Bf B,BIX+CIC))=0
AT yTRC{ e GG

i11) La matrice Jo =
(111 J B,BT A

n’a pas de valeur propre sur 1’axe
imaginaire

(iv) Il existe une matrice symétrique Y., = Ric(Jo,) = 0i.e.AY + YAT + Y(y~2CIC,
C27C2V+FR1517=0.

V) p(XeoYeo) < 2
Ou p(.) désigne le module de la plus grande valeur propre (rayon spectral).

Ce théoreme nécessite donc la solution de deux équations de Riccati et la derniere
condition introduit un lien entre les deux solutions. Enfin la solution du probleme standard
est donnée par le théoréme suivant :

Théoréme 3 : Sous les conditions du théoréme 2, le correcteur central K.(s) stabilisant le
systtme d’une maniére interne et satisfait ||F;((P(s), K(s))|ls <y est décrit par la
représentation suivante :

A Zoo Yoo CT
K: o coloo“2 5
(g T ©

Avec :
Aw =A+Vy?BBTXe ByBIXe ZuYeuClC,
Zo = (Iy ¥ VX))t

La mise en ceuvre de cette solution consiste a utiliser tout d’abord les résultats du
théoreme 2 pour approcher la valeur optimale de y par Dichotomie (procédure
appelée couramment «y -itération »), puis on calcule ensuite le correcteur central en
appliquant le théoreme 3.




